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- коэффициент избытка окислителя

В – масса заряда тринитротолуола 

g – ускорение свободного падения
G0, Gк - масса ЛА в момент старта и в конце активного участка траектории
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 - удельная масса двигателя
d – диаметр
Jуд – удельный импульс тяги
Km, kст – массовое и стехиометрическое соотношение массовых секундных расходов компонентов топлива
lф – длина факела
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- массовый секундный  расход окислителя и горючего
µ -динамический коэффициент вязкости
N, n  – количество  двигателей, испытаний (включений)
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- плотность жидкости, газа
рк – 
[image: image5.wmf]давление в камере сгорания
Рн –  нижняя граница вероятности безотказной работы
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- перепад давления
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- величина ударной волны при взрыве
R – тяга двигателя, газовая постоянная, расстояние в (м) от центра взрыва
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- значение приведенного расстояния от центра взрыва;

Re – критерий Рейнольдса
Сэ – тротиловый эквивалент водородно-воздушных и водородно-кислородных смесей в стехиометрическом соотношении                     

Т – температура
V – скорость полета
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- время
z – коэффициент использования водорода во взрыве
Q – энергетический эквивалент.

Индексы и сокращения
а – активный
без - безопасный

вх – входной
взр – взрыв
вых – выходной
г – горючее
дв – двигатель
з – задержка
ж – жидкость
к - камера
кип – кипение
кр – критический
л – летный
м – модельный
н – натурный
max – максимальный
min – минимальный
о – окислитель
т - топливо

АК – азотная кислота
АТ – азотный тетроксид
АЭС – атомная электростанция
ГГ – газогенератор
ДИ, ЗДИ, КВИ и КТИ – доводочные, завершающие доводочные, контрольно-выборочные и контрольно-технологические испытания;

ДУ – двигательная установка
ЖРД – жидкостный ракетный двигатель
ИК – испытательный комплекс
КА – космический аппарат
КВРБ – кислородно-водородный разгонный блок

КК – космический корабль
КПД – коэффициент полезного действия
КРТ – компоненты ракетного топлива
КС – камера сгорания
ЛА – летательный аппарат
МТКС – многоразовая транспортно-космическая система
НДМГ – несимметричный диметилгидразин
ОК – орбитальный корабль
ПГСП – пнемогидравлическая система питания
ПДК – предельно-допустимая концентрация
ПУ – поджигающее устройство
РКК – ракетно-космический комплекс
РН – ракета-носитель
САЗ – система аварийной защиты
СД – сигнализатор давления
СК – стартовый комплекс
СНиП – строительные нормы и правила
СПГ – сжиженный природный газ
ТНА – турбонасосный агрегат
ТНТ – тринитротолуол
 ТЭ – топливный элемент
ХСИ и ОСИ – холодные и огневые стендовые испытания ДУ 

ЭХГ – электрохимический генератор.

Введение

Экологическая безопасность испытаний и отработки двигательных установок (ДУ) летательных аппаратов (ЛА) в основном определяется применяемыми компонентами ракетного топлива (КРТ). Многие КРТ отличаются высокой химической активностью, токсичностью, взрыво- и пожароопасностью. Продукты полного и частичного окисления КРТ в элементах двигателя и продукты их сгорания также содержат вредные соединения: окись углерода, углекислый газ, окислы азота (NOx) и др.
Создание ДУ ЛА требует проведения большого объема испытаний их систем в стендовых и летных условиях. При пусках ракет выбрасываются продукты сгорания из камер сгорания и газогенераторов ДУ в атмосферу Земли, остатки КРТ из баков ракет попадают в литосферу при падениях отработанных ступеней, а также при аварийных ситуациях. Для уменьшения вредного влияния указанных факторов на окружающую среду на испытательных стендах и стартовых комплексах (СК) применяют специальное технологическое оборудование, системы нейтрализации и улавливания выбросов.
В представленном учебном пособии сделана попытка в обобщении материалов из отечественной и зарубежной литературы по экологической безопасности испытаний и отработке ДУ ракет, охватывающие следующие вопросы:
- методология экспериментальной отработки ДУ с применением различных КРТ;
- основы устройства ДУ и испытательных комплексов (ИК); 

- технология испытаний с имитацией полетных условий применения;

- основы проектирования и расчета основных систем обеспечения испытаний и испытательных стендов.
Рассмотрены также актуальные экологические проблемы создания современных средств выведения ракетно-космической техники и перевода энергетических систем на экологически чистые компоненты с применением метанового и водородного горючего. 
1. Экологические проблемы испытаний, отработки и эксплуатации ДУ ракет
1.1. Виды и источники загрязнения окружающей среды

Экология - наука о взаимодействии организмов между собой и окружающей средой; о популяциях, сообществах, экосистемах и биосфере. Термин предложен в 1866 г. немецким биологом Э. Геккелем. Возникнув как биологическая дисциплина, экология в ХХ веке все большее внимание стала уделять воздействию окружающей среды на человека, преобразованию биосферы человеком и проблемам охраны природы.

К загрязнениям окружающей среды принято относить все воздействия, которые влияют на изменение фоновых параметров окружающей природной среды. Наиболее значительными факторами воздействия на окружающую среду являются: тепловые выбросы, шум и связанные с ним вибрации, выбросы токсичных веществ.

В двигателях и энергоустановках ракет большая часть подводимого к рабочему телу тепла (60...70 %) выбрасывается в окружающую среду с отработавшими газами или охладителем, в качестве которого на испытательных стендах используется вода. Выброс в атмосферу нагретых отработавших газов может влиять на местный микроклимат.

Шум ракетного двигателя исходит от реактивной струи при ее турбулентном смешении с окружающей средой и от камеры сгорания двигателя; он обусловлен как аэродинамическими процессами, так и непосредственно процессами горения. Кроме шума турбулентного пламени, генерируемого при объемном расширении молей сгорающей смеси, возможно появление шума, вызванного возникновением нестабильного (пульсационного или вибрационного) горения. К шумам механического происхождения относятся шумы от работающих подшипников, зубчатых передач, от вибрации ротора, возникающей из-за его недостаточной уравновешенности и т. д. 
Шумы от различных источников различаются как по спектральным параметрам, так и по характеристикам направленности. Снизить уровень шума можно двумя путями: во-первых, за счет соответствующего выбора расчетных параметров и с помощью конструктивных, регулировочных и других мероприятий, способствующих снижению шума в месте его зарождения; во-вторых, за счет применения внешних устройств шумоглушения.

Особую опасность для окружающей среды вызывает ее загрязнение токсичными веществами. Поступление токсичных веществ в окружающую среду может происходить вследствие естественных процессов (например, космических, геологических или процессов жизнедеятельности живых организмов) и антропогенных, т. е. связанных с деятельностью человека. Естественные источники поставляют до 90 % от всех поступлений в атмосферу монооксида и диоксида углерода (СО и СО2), до 74 % углеводородов (СmНn), до 85 % твердых (аэрозольных) частиц и менее 3,5 % всех поступлений оксидов азота (NOx). Однако именно деятельность человека приводит к существенным нарушениям глобальных естественных циклов химических веществ (азота, углерода, серы и др.) в атмосфере Земли, к ежегодному увеличению общей концентрации диоксида углерода СО2 и связанному с этим повышению среднегодовой температуры из-за “парникового эффекта”; к возникновению “озонных дыр” и другим глобальным изменениям в атмосфере  Земли. 
В связи с этим токсичность отработавших газов двигателей и энергоустановок ракет является таким же важным критерием совершенства процессов и конструкции, как, например, топливная экономичность, удельная мощность, надежность, ресурс.

В большинстве энергосиловых установок используются углеводородные горючие. Поэтому только такие продукты полного сгорания, как водяные пары Н2О и диоксид углерода СО2 условно не считаются химическими загрязнителями окружающей среды. Все остальные компоненты отработавших газов являются либо дымообразующими, либо токсичными веществами, оказывающими вредное влияние на человека и окружающую среду. К ним относятся: соединения серы (S02, S03 и др.); продукты неполного сгорания углеводородного топлива — сажа (С), моноокись углерода (СО), различные углеводороды, включая и кислородосодержащие (альдегиды, кетоны и др.), условно обозначаемые как СmHn, CmHnOp или просто СН; окислы азота с общим обозначением NОx; твердые (зольные) частицы, образующиеся из минеральных примесей в горючем; соединения свинца, бария и других элементов, входящих в состав присадок к топливам.

Содержание загрязняющих веществ в окружающей среде не должно превышать значений их предельно допустимых концентраций (ПДК), устанавливаемых из условия, когда ежедневное воздействие вещества в течение длительного времени на организм человека не вызывает патологических изменений, заболеваний или нарушений нормальной деятельности человека. ПДК одного и того же вещества неодинаковы для различных сред (воды питьевого или технического назначений; воздуха открытого пространства или производственных помещений и т. д.). В России устанавливают два типа значений ПДК: максимально разовые (при времени воздействия 30 минут) и среднесуточные. В воздухе производственных помещений ПДК токсичных веществ являются максимально разовыми. В табл. 1.1 приведены ПДК основных составляющих продуктов сгорания углеводородных горючих. 
Таблица 1.1
ПДК (мг/м3) компонентов продуктов сгорания
	Вещество
	Химическая
	В рабочей зоне
	В воздухе населенных мест

	
	формула
	
	максимальная
	Среднесуточная

	
	
	
	разовая
	

	Пыль
	—
	—
	0,5
	0,05

	Сажа
	С
	—
	0,15
	0,05

	Углерода оксид
	СО
	20
	3,0
	1,0

	Бензин
	Сm Нn
	100
	5,0
	1,5

	Бензапирен
	С20Н12
	0,00015
	—
	0,000001

	Формальдегид
	НСНО
	0,05
	0,035
	0,003

	Азота диоксид
	NO2
	5
	0,085
	0,085

	Серы диоксид
	502
	10
	0,5
	0,05

	Водород хлористый
	НС1
	5
	0,2
	0,2

	Кислота серная
	Н2SO4
	1
	0,3
	0,1

	Свинец и его соединения
	
	—
	—
	0,0007


1.2. Токсичность ракетных двигателей и общие факторы экологического воздействия ракетно-космической техники
на окружающую среду

По сравнению с тепловыми двигателями других типов, токсичность ракетных двигателей имеет свои особенности, обусловленные специфическими условиями их эксплуатации, применяемыми топливами и уровнем их массовых расходов, более высокими значениями температур в реакционной зоне, эффектами догорания выхлопных газов в атмосфере, особенностями конструкций двигателей.

Многие компоненты жидких топлив эксплуатируемых ракетных двигателей являются сильнодействующими токсичными веществами: азотная кислота, тетроксид азота, амины, горючие гидразинового ряда (гидразин, монометилгидразин, несимметричный диметилгидразин) и другие. Отработавшие ступени ракет-носителей (РН), падая на землю, разрушаются и оставшиеся в баках гарантированные запасы стабильных компонентов топлива загрязняют или даже отравляют прилегающий к месту падения участок земли или водоем. Условия полета отделившихся ступеней одинаковых РН при каждом пуске различаются из-за изменений траектории полета РН, параметров движения ступени в момент отделения, характера движения в атмосфере после отделения, зависящего от полученных при отделении возмущений, плотности воздуха, направления ветра и т. д. Это приводит к рассеиванию падения ступеней и различных элементов конструкций: головных обтекателей, переходных отсеков, систем аварийного спасения и др. Поэтому при запуске РН образуются зоны возможного падения названных частей РН большой площади. Если при пусках меняется и азимут, то потенциальная площадь загрязнения существенно увеличивается.

С целью повышения энергетических характеристик ЖРД компоненты топлива подаются в камеру сгорания при соотношении, соответствующем коэффициенту избытка окислителя (дв<1. Здесь (дв = 
[image: image10.wmf]ст

m

k

k

, где (m и (ст массовое и стехиометрическое соотношения секундных расходов компонентов топлива ((m = 
[image: image11.wmf]×

G

×

O

m

m

); 
[image: image12.wmf]O

×

m

,
[image: image13.wmf]г

m

G

×

- секундные массовые расходы окислителя и горючего. Кроме того, методы тепловой защиты камер сгорания включают способы создания около огневой стенки слоя продуктов сгорания с пониженным уровнем температуры путем подачи избыточного горючего. Многие современные конструкции камер сгорания имеют пояса завесы, через которые подается в пристеночный слой дополнительное горючее, создающее равномерно по периметру камеры вначале жидкую пленку, а затем газовый слой испарившегося горючего. Значительно обогащенный горючим пристеночный слой продуктов сгорания сохраняется до выходного сечения сопла. В твердотопливных двигателях из-за необходимости придания заряду требуемых механических свойств соотношение компонентов топлива соответствует также коэффициенту избытка окислительных элементов меньше единицы. Это вызывает догорание продуктов сгорания выхлопного факела при турбулентном перемешивании их с воздухом. Развиваемый при этом уровень температур в отдельных случаях может быть достаточно высоким для интенсивного образования из азота и кислорода воздуха окислов азота NОx.  Расчеты показали, что не содержащие азот топлива О2ж + Н2ж и О2ж + керосин образуют при догорании соответственно в 1,7 и 1,4 раза больше оксида азота NО, чем топливо азотный тетроксид + НДМГ [5(. Это можно объяснить высоким уровнем температур в зоне догорания СО и Н2, содержание которых в продуктах сгорания первых двух топлив существенно больше, чем при использовании азотсодержащих окислителя и горючего. Полученный результат определяется и принятыми в расчетах значениями коэффициента избытка окислителя (дв для приведенных топлив, соответственно 0,75; 0,76 и 0,87 в двигателях РД-0120 (О2ж + Н2ж), РД-170  (О2ж + керосин) и РД-253 (АТ + НДМГ). Отсюда вытекает возможность влияния на образование NOx изменением коэффициента избытка окислителя (дв.

Образование оксида азота при догорании особенно интенсивно происходит на малых высотах. С увеличением высоты полета ракеты становится меньше температура окружающего воздуха и его плотность и выход окислов азота (NО) уменьшается, а на высотах более 15 км образование NО при догорании практически прекращается. Сам процесс догорания продолжается до высот ~ 50 км.

При анализе образования оксида азота в выхлопном факеле необходимо учитывать также наличие в техническом жидком кислороде до 0,5...0,8 % по массе жидкого азота.

Таким образом в выхлопных факелах ЖРД в зависимости от применяемого топлива содержатся пары воды, диоксид углерода СО2, оксид углерода СО, водород Н, окислы азота NОx.

При запуске мощных ракет-носителей с увеличением высоты полета растут вызванные пролетом ракеты размеры области возмущений и их интенсивность. На малых высотах скорости РН небольшие, а масса выбрасываемых двигателями продуктов сгорания огромна. Так, расходы компонентов топлив в момент старта РН «Протон» составляют 3800 кг/с, «Спейс-Шаттл» - более 10000 кг/с и РН «Сатурн-5» - 13000 кг/с. Такие расходы вызывают скопление в районе старта большого количества продуктов сгорания, загрязнение облаков, выпадение кислотных дождей и изменение погодных условий на территории 100—200 км2. 
Современная частота запусков тяжелых РН относительно небольшая, и они не оказывают заметного влияния на процессы в атмосфере. Увеличение частоты запусков может привести к нарушению естественного равновесия в различных слоях атмосферы, последствия которого пока трудно прогнозировать.

1.3. Экологические проблемы  ракетно-космической техники
 Проблема защиты окружающей среды была в поле зрения разработчиков ракетной техники, однако в начальный период развития ракетостроения должной значимости ей не придавалось.

Анализ соотношения общих выбросов в атмосферу вредных веществ в виде продуктов сгорания топлива ракет и выбросов, связанных с антропогенной деятельностью на Земле, показал, что доля первых, учитывая пуски ракет Советского Союза и США, составляет менее 0,001 %. Однако проблема все-таки существует.

При разработке ракет учитывалось, что определяющим в степени экологической чистоты являются в основном применяемые компоненты топлива. Конструкционные материалы, технология изготовления носителей и их составных частей не имеют существенного вредного влияния на экологическую обстановку по сравнению с общепромышленным производством. 

Экология применения ракетных компонентов топлива
и продуктов их сгорания
Наиболее употребляемые ракетные топлива имеют следующие характеристики.
Кислород - высокоэффективный криогенный окислитель. Нетоксичен, взрывобезопасен, но пожароопасен. Опасности для окружающей среды не представляет.

Керосин (РГ-1) – углеводородное горючее, слабо токсичная жидкость. Предельно допустимая концентрация в атмосфере - 300 мг/м3. Хранение и транспортировка достаточно освоены, меры безопасности при обращении с РГ-1 отработаны.

Водород - нетоксичная криогенная жидкость. Взрыво- и пожароопасен в широком диапазоне концентраций от 4 до 96 % по объему. Хранение и транспортировка жидкого водорода требует обеспечения особых мер безопасности. Однако водород, даже при авариях, вредного влияния на окружающую среду не оказывает.

Несимметричный диметилгидразин (НДМГ) - высокотоксичное вещество, допустимая концентрация которого 0,001 мг/м3. Технология работ с данным компонентом отработана, но возможность контактов с окружающей средой полностью не исключена.

Азотный тетроксид (АТ) - токсичная жидкость. Предельно допустимая концентрация - 5 мг/м3. Меры безопасности при производстве и транспортировке АТ достаточно отработаны. Однако аварии при хранении и транспортировке приводят к тяжелым последствиям вследствие его высокой токсичности и активности.

Таким образом, исходя из характеристик компонентов топлива, особую опасность для окружающей среды, обслуживающего персонала и населения представляют НДМГ и АТ.

Весьма опасным этапом является транспортировка высокотоксичных веществ от предприятий, их производящих, к местам применения. Транспортировка осуществляется в специальных цистернах по железной дороге, где невозможно обеспечить стопроцентную гарантию безаварийности и безопасности незащищенного населения, проживающего вблизи железных дорог. 
При подготовке ракет-носителей к пуску операции, связанные с заправкой компонентов топлива, отнесены к особо опасным. Мероприятия по обеспечению безопасности проведения заправочных работ в достаточной степени отработаны. Опыт проведения этих мероприятий накапливался десятилетиями. Однако сохраняется опасность заражения местности и воздействия токсичных компонентов топлива на персонал при случайных проливах или утечках, а также при авариях на стендах и стартовом комплексе.

При испытаниях ракетных двигателей и полете ракет-носителей продукты сгорания выхлопных газов оказывают воздействие на окружающую среду. Продукты сгорания содержат токсичную составляющую - окись углерода. Допустимая концентрация - 5 мг/м3. Однако даже при максимальном темпе пусков общий сравнительный приток СО в атмосферу от использования ракет несуществен. От неполного сгорания горючего в промышленных печах, котельных и автомобилях в атмосферу поступает 300 млн. т окиси углерода в год. 

Другим вредным компонентом продуктов сгорания является двуокись углерода СО2, приводящая к так называемому "парниковому эффекту". Выбросы СО2 в продуктах сгорания ракетных двигателей также пренебрежимо малы по сравнению с другими источниками. Например, масса СО2, поступающая в атмосферу при сжигании нефти, составляет 8 трлн. т в год.

Нельзя обойти вопрос ущерба, наносимого окружающей среде, при возможных авариях в полете и при падении отделяющихся частей ракет.

В случае использования ракет с экологически чистыми компонентами топлива мероприятия по ликвидации последствий в местах падения отделяющихся частей сводятся к механическим способам сбора остатков металлоконструкций. Особые мероприятия должны проводиться по ликвидации последствий падения ступеней, содержащих тонны невыработанного НДМГ, который проникает в почву и, хорошо растворяясь в воде, может распространяться на большие расстояния. Азотный тетроксид быстро рассеивается в атмосфере и не является определяющим фактором заражения местности. По проведенным оценкам, требуется не менее 40 лет для полной рекультивации земли, используемой в качестве зоны падения ступеней с НДМГ в течение 10 лет. При этом должны быть проведены работы по выемке и перевозке значительного количества грунта из мест падения. Исследования в местах падения первых ступеней РН "Протона" показали, что зона заражения грунта при падении одной ступени занимает площадь  ~ 50 тыс. м2 с поверхностной концентрацией в центре 320-1150 мг/кг, что в тысячи раз превышает предельно допустимую концентрацию. В настоящее время не существует эффективных способов нейтрализации зараженных зон горючим НДМГ.

НАСА в течение длительного времени изучает влияние стартов "Спейс-Шаттл" на окружающую среду, особенно в связи с тем, что Космический центр имени Кеннеди расположен в заповеднике. В процессе старта три маршевых двигателя орбитального корабля сжигают жидкий водород, а большие твердотопливные ускорители - перхлорат аммония с алюминием. По оценкам НАСА, приземное облако в районе стартовой площадки во время старта содержит около 65 т воды, 72 т углекислого газа, 38 т окиси алюминия, 35 т хлорида водорода, 4 т других производных хлора, 240 кг угарного газа и 2,3 т азота.

Хлорид водорода в воде превращается в соляную кислоту и вызывает основные нарушения окружающей среды вокруг стартового комплекса. Около стартового комплекса находятся обширные бассейны с водой для охлаждения, в которых водится рыба. Повышенная кислотность на поверхности после старта приводит к гибели мальков. Более крупная молодь, обитающая глубже, выживает. У птиц, поедающих погибшую рыбу, никаких болезней не обнаружено. Более того, птицы приспособились прилетать за легкой добычей после каждого старта. Некоторые виды растений после старта погибают, но посевы полезных растений выживают. При неблагоприятном ветре кислота попадает за пределы трехмильной зоны вокруг стартового комплекса и разрушает слой краски на автомобилях. Поэтому НАСА выдает специальные чехлы владельцам, чьи автомобили находятся в опасном районе в день запуска. Окись алюминия инертна, и, хотя она может вызвать болезнь легких, считается, что ее концентрация во время старта не опасна.

Если сравнить загрязнение атмосферы промышленными и вулканическими выбросами с загрязнением атмосферы продуктами сгорания топлив ракет, то, по мнению специалистов НАСА, последним можно пренебречь. Тем более, что никаких особенных веществ твердотопливные ускорители не выбрасывают. Единственная особенность продуктов сгорания ракетных топлив состоит в том, что они выбрасываются в концентрированном виде и на большой высоте. Твердотопливные ускорители "Шаттла" и других ракет выбрасывают хлор на высоте до 50 км. Атомы хлора, содержащиеся в выхлопных газах, являются активными катализаторами реакции превращения атмосферного озона в кислород. Однако признано, что фторхлоруглероды считаются основными разрушителями озонового слоя. В официальном отчете о влиянии "Спейс-Шаттл" на окружающую среду отмечалось, что 60 ежегодных полетов могут снизить концентрацию озона в северном полушарии на 0,25 %, что приведет к увеличению биологически опасного ультрафиолетового излучения на 0,5 %. Расчет баланса озона показал, что в районе старта не возникает озоновых дыр. 
По оценкам Европейского космического агентства, влияние хлора на озоновый слой на высоте 40 км, где его воздействие максимально, сводится к уменьшению концентрации озона приблизительно на 0,12 % от установившейся величины снижения, вызванного естественными процессами. 
Для внутриконтинентальных космодромов характерно наличие заранее предусмотренных районов падения отделяющихся ступеней, агрегатов и обтекателей ракет-носителей. Системой организации пусков осуществляется предупреждение, оповещение и эвакуация людей, скота и техники из этих районов с целью обеспечения безопасности. В основном районами падения не являются сельскохозяйственные угодья и, конечно, населенные пункты. Но, даже если считать районы падения непригодными для выращивания сельскохозяйственных культур и выпаса скота, эти территории имеют экологическую ценность. Поэтому выбор районов падения отделяющихся частей РН сопровождается сложной процедурой рекогносцировки и их исследования. В процессе летных испытаний размеры отчуждаемых районов непрерывно сокращаются в результате накопления статистических данных. 
Однако площади отчуждаемых земель довольно значительны. Так, ракеты, стартующие с космодрома Байконур, требуют около 10 млн. га под районы падения ступеней и обтекателей. Полигон со стартами в районе Плесецка требует площадей падения ступеней около 7,5 млн. га. Если усреднить стоимость одного гектара до уровня используемых земель для сельского хозяйства, годовые затраты составят около 400 млн. долл.

Экологическое воздействие пожаро – и взрывоопасной топливной пары жидкие кислород и водород на окружающую среду возможно при испытаниях и отработке ракетных двигателей и ДУ в случае возникновения аварийных ситуаций, сопровождающихся взрывами на испытательных комплексах и стартовых сооружениях.
2. Основные требования к двигателям. Схемы двигателей. Принципы и особенности экспериментальной отработки двигательных установок ЛА
2.1. Основные требования к двигателям и схемы двигателей ЛА

 Под системой понимается комплекс взаимодействующих элементов, которые находятся в функциональной взаимосвязи и рассматриваются как простейшие звенья в структурной схеме ЛА. Летательный аппарат представляет собой комплекс взаимосвязанных агрегатов (систем), в которых происходят разнообразные процессы.

Основной системой ЛА, определяющей экологию испытаний, является двигательная установка, которая состоит из следующих подсистем (рис. 2.1):

- баки горючего и окислителя с магистралями питания и заправки;

- система наддува, в частности, горячим газом, отбираемым из двигателя;

- бустерный насосный агрегат;

- двигатель с турбонасосным агрегатом (ТНА).
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Рис. 2.1. Принципиальная схема двигательной установки:

1 – бак “Г” с магистралями питания; 2 – бак “О” с магистралями питания; 3 – блок наддува баков; 4 – бустерный насосный агрегат; 5 – двигатель с ТНА

Наиболее напряженным элементом ДУ является двигатель, который требует проведения длительного этапа отработки с целью обеспечения заданной надежности.

Рассматриваемые двигатели ЛА могут работать не только в атмосферных условиях, но и в условиях вакуума, что обуславливается наличием запасов рабочего тела непосредственно на борту ЛА. В качестве рабочего тела в двигателях ЛА используются жидкие компоненты топлива, состоящие из окислителя и горючего.

Двигатели ЛА многообразны и классифицируются по различным признакам.
1. По назначению: двигатели ЛА и двигатели космических аппаратов (маршевые, вспомогательные, корректирующие, тормозные и др.).
2. По применяемому топливу: двигатели, работающие на высококипящих (температура кипения Ткип > 300 K), низкокипящих (Ткип < 300 K), криогенных (Ткип < 120 K) и тиксотропных (с добавками металлов в виде мелкодисперсного порошка) компонентах топлива.
3. По типу системы подачи топлива: двигатели с вытеснительной и двигатели с насосной подачей топлива.
4. По числу возможных включений: двигатели одноразового включения и многоразового включения.
5. По числу использования: двигатели однократного и многократного применения.
Основные характеристики ЛА зависят от свойств и особенностей применяемого на нем двигателя, поэтому к двигателю предъявляются очень жесткие требования. 

Общими требованиями, предъявляемыми к двигателям, являются следующие.
Двигатель должен развивать возможно больший удельный импульс тяги, что подтверждается формулой К. Э. Циолковского, согласно которой скорость ЛА в конце активного участка траектории составляет (без учета силы тяжести и сопротивления воздуха)

[image: image14.wmf],

ln

0

к

уд

а

G

G

J

g

V

×

×

=




(2.1)

где Jуд – удельный импульс тяги, отношение тяги двигателя к суммарному массовому секундному расходу топлива;

G0 , Gк – масса ЛА в момент старта и в конце активного участка траектории.

Собственная масса двигателя должна быть возможно меньшей при данной тяге, что равнозначно требованию минимальной удельной массы двигателя (
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). С этой точки зрения стремятся к повышению давления в камере сгорания, что способствует снижению 
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Двигатель должен обладать высокой надежностью работы. Надежность двигателя в значительной мере определяет надежность ЛА, поэтому при создании ЛА необходимо предусматривать резервирование.

Эксплуатация двигателя должна быть безопасной и по возможности несложной, а его конструкция – простой по технологии изготовления и дешевой.

К двигателям боевых ЛА, предъявляются также следующие требования: пуск двигателя должен производиться в течение короткого промежутка времени, а хранение аппарата с двигателем, подготовленным к пуску (заправленным), должно быть достаточно длительным.

К двигателям космических аппаратов предъявляются дополнительные требования, вытекающие из специфики их работы в условиях разреженной среды и невесомости.

Определенные требования к двигателям, зависящие от их назначения, предъявляются и в области регулирования параметров, автоматизации работы и контроля.

Одновременно выполнить все требования на одинаково высоком уровне обычно невозможно, так как эти требования часто противоречивы. Например, чтобы выполнить первое из основных требований к двигателям – увеличить удельный импульс, необходимо повышать давление во всех элементах двигателя и применять высокоактивные компоненты топлива. Но, повышая давление и используя топлива с плохими эксплуатационными качествами, трудно обеспечить высокую надежность и простую эксплуатацию двигателя.

В зависимости от назначения двигателя и условий его работы в каждом конкретном случае определяются наиболее важные требования, которые и выполняются в первую очередь.

Схемы двигателей отличаются в первую очередь системой подачи компонентов топлива из баков. Системы подачи компонентов топлива разделяются на вытеснительные и насосные.

При вытеснительной системе подачи топлива баки во время работы двигателя постоянно находятся под давлением, превышающим давление в камере сгорания. Поэтому ДУ с вытеснительной системой используется при невысоких давлениях в камере. Наиболее распространенной является насосная система подачи топлива. Эта система с разгруженными баками, т. е. баками, находящимися под невысоким давлением. Повышение давления компонентов обеспечивается работой насосов, приводимых газовой турбиной. Рабочим телом для газовой турбины турбонасосного агрегата (ТНА) служит газ повышенного давления и умеренной температуры, который вырабатывается в газогенераторе либо в тракте охлаждения камеры.

Двухкомпонентный газогенератор, работающий с избытком горючего (коэффициент избытка окислителя в газогенераторе αгг << 1), называется восстановительным; ГГ, работающий же с избытком окислителя (αгг >> 1) – окислительным. Продукты газогенерации с избытком горючего имеют обычно большее значение газовой постоянной R. К тому же они не являются агрессивной средой по отношению к элементам конструкции турбины и позволяют реализовать более высокую температуру, чем продукты газогенерации с избытком окислителя. Так, в восстановительном газогенераторе привода ТНА вырабатывается газ с температурой до 1100 К, а в окислительном газогенераторе – газ с температурой до 800 К.
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В зависимости от дальнейшего использования рабочего тела турбины двигательные установки разделяют на работающие без дожигания или с дожиганием генераторного газа. На рис. 2.2 представлены соответствующие схемы двигателей [6].
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Рис. 2.2. Схемы двигателя с насосной системой подачи

 без дожигания (а)  и с дожиганием (б) продуктов газогенерации:

1 – камера сгорания; 2 – газовод; 3 – турбина; 4 – насос окислителя;

5 – насос горючего; 6 – генераторный насос горючего; 7 - газогенератор
В двигателях (рис. 2.2,а), работающих по схеме без дожигания, продукты газогенерации после их срабатывания в газовой турбине направляются на выхлоп в атмосферу, или в какое-либо устройство, расположенное вне камеры сгорания и предназначенное для использования запаса энергии, заключенного в газе (рулевые сопла, в топливные баки для наддува и др.). При выбросе этого газа имеют место существенные потери из-за нестехиометрического сжигания топлива. С ростом давления в камере сгорания растут и относительные потери энергии с газами после турбины, поскольку возрастает необходимое давление подачи, необходимая мощность ТНА и расход рабочего тела для привода турбины. При этом, если двигатель работает на токсичных компонентах, например НДМГ и АТ, то выхлопные газы, получаемые в газогенераторе для привода ТНА, содержат избыток одного из компонентов (окислителя или горючего) в зависимости от схемы газогенерации.

В двигателях (рис. 2.2,б), работающих по схеме с дожиганием, продукты газогенерации после их срабатывания в газовой турбине ТНА поступают в камеру сгорания, где происходит их догорание при оптимальном соотношении компонентов топлива. При этом все гидравлические и механические потери на турбине и ТНА в конечном счете превращаются в тепловую энергию в камере, т. е. в этом случае отсутствуют характерные для ДУ без дожигания потери тяги за счет нерационального расходования компонентов на привод турбины.

Различают два типа схем с дожиганием генераторного газа: “газ-жидкость” и “газ-газ”. Схема “газ-жидкость” была показана на рис. 2.2,б, где газогенератор работает при αгг >> 1 и газ после турбины поступает в камеру. Второй компонент - горючее - поступает в камеру в жидком виде.

Логическим развитием схемы с дожиганием является схема с использованием всего расхода компонентов топлива для генерации рабочего тела, схема “газ-газ”. Это схема с двумя газогенераторами, один из которых выполнен с избытком горючего (αгг << 1), второй с избытком окислителя (αгг >> 1) и соответственно с двумя турбинами. Камера сгорания двигателей такой схемы работает на полностью газифицированных компонентах. Так называемая схема двигателя “газ-газ” показана на рис 2.3. Эта схема позволяет достигнуть максимальных значений давления в камере сгорания или при заданном уровне давления в камере предельно уменьшить давление в газогенераторе, следовательно, и потребные напоры насосов.
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Рис. 2.3. Структурная схема ЖРД с дожиганием газифицированных

 компонентов топлива в камере (схема двигателя “газ-газ”):

НО – насос окислителя; НГ – насос горючего; 
О.ГГ – окислительный газогенератор; В. ГГ – восстановительный 
газогенератор; Т – турбина;

----- - роторная связь НО и НГ с соответствующей турбиной;

(НО с турбиной – ТНА О; НГ с турбиной – ТНА Г)

2.2. Принципы и особенности экспериментальной отработки двигательных установок 
Испытание - это экспериментальное определение количественных и качественных свойств объекта испытаний как результата воздействия на него различных факторов при его функционировании.


При разработке современных ЛА примерно 60 % возникающих проблем конструирования и расчета систем решаются с помощью экспериментальных  данных, полученных при испытаниях опытных образцов. Большая стоимость испытаний и длительность их проведения становятся определяющими в общих затратах и сроках, необходимых для создания ЛА.


Поэтому решение проблемы сокращения сроков и стоимости разработки ракетно-космической техники (двигателей и двигательных установок в первую очередь) сводятся, в основном, к рациональной организации процесса экспериментальной отработки.


Испытания машин значительно различаются по способу проведения, назначению, характеру и даже терминологии в разных отраслях машиностроения.


Общими для всех отраслей машиностроения являются:

- испытания машин новых конструкций, предназначенные для выявления основных качеств машин перед запуском их в серийное производство;

- испытания машин серийного производства, которые проводятся для проверки качества выпускаемой продукции и их соответствия техническим требованиям;

- научно-исследовательские испытания машин, позволяющие изучить влияние на работу машин различных факторов, слабо поддающихся предварительной оценке и расчетам, и накопить опытный материал для дальнейшего совершенствования машин.

Если рассматривать создание ракетно-космического комплекса (РКК), то испытания РКК - это всесторонняя проверка, которой подвергаются аппаратура, узлы, системы РКК и комплекс в целом для установления соответствия их характеристик предъявляемым тактико-техническим требованиям (ТТТ).

Испытания РКК представляют собой сложную и многообразную систему мероприятий и являются основным источником достоверной информации для обоснования принимаемых решений при проектировании и создании новых образцов.

Основными условиями испытаний РКК являются:

· рациональное сочетание объемов наземных и летных испытаний;

· последовательность испытаний;

· полнота испытаний.

Первое условие предполагает увеличение объема всех видов наземных и сокращения объема летных испытаний РКК.

Последовательность испытаний предполагает переход к отработке и испытаниям от элементов к блокам (системам) и от блоков (систем) к комплексу в целом.

Полнота испытаний предусматривает проведение испытаний комплекса на заключительном этапе создания в полной штатной его компоновке.

На практике поиск оптимального варианта конструкции летательного аппарата и его систем ведут путем изготовления, испытания и отбора лучших вариантов отдельных агрегатов, узлов и систем. Процесс этот длительный и трудоемкий. При этом требуются испытания значительного числа опытных образцов.

Возможны два направления проведения экспериментальной отработки РКК.

Первый путь делает основной упор на проведение большого числа летных испытаний с целью подтверждения правильности принятых технических решений и внесения изменений в конструкцию по результатам каждого летного испытания. Такая концепция отработки была принята в США на ранних этапах развития ракетной техники (программы “Атлас”, “Титан”) и в СССР (программа “Восток”). Основным недостатком этого подхода к отработке является его высокая стоимость и продолжительность из-за необходимости проведения большого числа летных испытаний, малая информативность каждого из них. Так, по программе “Атлас” потребовалось провести более 150 испытательных пусков, по программе “Титан” – более 30 и по программе “Восток” с учетом предшествующих модификаций более 30.

Второй путь предусматривает обеспечение отработки ракетно-космической техники в наземных условиях с максимальным приближением условий испытаний к штатным (полетным). Такой подход к отработке вызвал необходимость создания экспериментально-испытательной базы. Так в начале 1960-х годов в рамках лунной программы “Сатурн-Аполлон” в США была создана мощная испытательная база, позволяющая проводить полный цикл наземной отработки изделий ракетно-космической техники (двигателей, двигательных установок и ступеней ракет-носителей). В результате при летной отработке ракет “Сатурн-1В” и “Сатурн-5” было проведено всего пять летных пусков. Уже шестая ракета “Сатурн-5”, а не тринадцатая, как предусматривалась планом, могла быть использована для решения основной задачи программы полета (cемь экспедиций на Луну). Необходимо также отметить, что созданная в рамках программы “Сатурн-Аполлон” испытательная база была использована с незначительными доработками при выполнении последующих программ, в том числе и программы по созданию многоразовой транспортной космической системы (МТКС).

Испытания следует считать естественным продолжением проектных и исследовательских работ, которые заканчиваются созданием опытных образцов. 
Работоспособность двигательной установки оценивается только на основании результатов испытаний.

Так, для подтверждения нижней границы вероятности безотказной работы (ВБР) Рн > 0,99 при доверительной вероятности 0,95 необходимо провести n = 300 безотказных испытаний, а для Рн > 0,999 – n =1000 безотказных испытаний.

Первым этапом испытаний является конструкторская отработка опытных образцов, имеющая целью уточнить проектные данные и выбрать штатный вариант конструкции. Этот этап включает, как правило, предварительные испытания опытных образцов, занимающих 15…20 % от общего объема испытаний. Затем следует доводка штатного варианта изделия и оценка его тактико-технических характеристик, составляющих основной объем доводочных испытаний (ДИ) при создании двигательной установки (60…70 %). Объем завершающих доводочных испытаний (ЗДИ) составляет до 10…25 %. Отработка сложных технических систем, к которым относятся двигательные установки и летательные аппараты, завершаются, как правило, государственными испытаниями.


Независимо от сложности экспериментальных программ, количество дорогостоящих испытаний должно быть сведено к минимуму, а суммарная эффективность работ должна быть как можно более полной.


Поэтому экспериментатор ищет возможность замены сложной программы более простой. Один из способов путей решения задачи заключается в использовании методов физического моделирования, при котором реальный процесс исследуется с помощью физических моделей.

Полученные результаты могут быть перенесены на реальный процесс путем соответствующего пересчета при условии, что модель подобна натуре.

Модель подобна натуре, если будут соблюдены следующие три условия:

1) обеспечено геометрическое подобие модели и натуры;

2) физические константы модели пропорциональны соответствующим константам натурного процесса, включая граничные условия;

3) соответствующие критерии подобия для натуры и модели равны между собой.

Вполне естественно, что точное соблюдение всех условий подобия возможно лишь в очень редких случаях, поэтому на практике все чаще прибегают к методам приближенного подобия при моделировании сложных физических процессов. Модельные испытания не исключают натурные, но позволяют решить ряд задач, в результате которых можно значительно сократить экономические затраты на экспериментальную отработку и создание экспериментальной базы.
При этом различают одно- и многофакторные испытания. Однако влияние отдельных факторов последовательно при испытаниях не одинаково по сравнению с комплексным воздействием различных факторов. При создании стендов решают вопрос о рациональном количестве и одновременном воздействии различных факторов при испытаниях, т. к. сложность и стоимость стендов и испытаний существенно возрастают. Но проведение многофакторных испытаний окупаются в итоге за три - пять лет за счет существенного сокращения времени на подготовку испытания. 

Если рассматривать расходы для проведения одной доработки на стадии проектирования, наземной отработки и летных испытаний, то они распределяются в соотношении 1:10:100. Это также подтверждает целесообразность иерархического построения программ испытаний, предусматривающего проведение испытаний по этапам: вначале -  испытания элементов, затем - испытания блоков и в итоге  - испытания системы в целом. 

Преимуществами испытаний на низших уровнях являются простота применяемого оборудования и обнаружения дефекта.

Если рассматривать ЖРД, то процесс отработки проводится в следующей последовательности:

· испытания элементов, агрегатов (узлы уплотнения и опоры насосов, насос, газогенератор, камера сгорания, клапан и др.);

· испытания систем (ТНА, ТНА с ГГ, ГГ с КС и др.);

· испытания имитатора двигателя;

· испытания двигателя;

· испытания двигателя в составе ДУ;

· летные испытания ЛА.

В практике создания двигателей известны 2 метода стендовой доводки, которые можно кратно характеризовать как последовательный (консервативный) и параллельный (ускоренный) методы.

Основное различие этих методов в том, что в случае последовательного метода доводки при выявлении дефекта двигателя испытания прекращаются до разработки и внедрения на двигателях мероприятий по устранению этого дефекта. В случае параллельного метода доводочные испытания не прерываются и мероприятия по устранению дефекта разрабатываются и внедряются в процессе продолжающихся ДИ двигателя.


В табл. 2.1 представлены основные характеристики двигателей F-1, J-2 (США) и РД-0120 (Россия), при создании которых в основном был применен параллельный метод, и двигателя SSME (США) с применением последовательного метода отработки. В таблице приведены: общее количество двигателей (N), затраченных на доводку, количество испытаний, суммарная наработка двигателей и средняя наработка одиночного двигателя к времени проведения 1-го летного испытания. Для доводки двигателя SSME было затрачено 13 двигателей (по другим источникам 20) и 20 комплектов ТНА для замены дефектных. Такое малое количество двигателей, затраченных на доводку SSME фирмой «Рокетдайн», можно объяснить следующими факторами:


- использованием накопленного опыта при отработке экспериментального кислородно-водородного двигателя с тягой  2090 кН на высоте (pк = 23 МПа);


- применением последовательного метода доводки двигателя;


- применением испытательных стендов для испытаний двигателя и ДУ на номинальной тяге;


- повышенным значением средней наработки одиночного двигателя (8000с), полученным к 1-му полету и обеспечиваемым за счет ремонтопригодности и восстанавливаемости конструкции и применения эффективных систем диагностики и аварийной защиты двигателя при испытаниях. 

Следует также отметить, что двигатель РД0120 на начальном этапе отработки из-за отсутствия полноразмерного стенда испытывался последовательно на 20 %, 50 %, 75 % и 100 % режимах по тяге. Кроме того, автономная отработка основных систем двигателя РД-0120 (ГГ, КС и ТНА) проводилась при доводочных испытаниях стендового варианта двигателя. Указанные факторы потребовали большего количества двигателей для его отработки.
Таблица 2.1
Основные характеристики отработки двигателей
	Двигатель
	Основные характеристики двигателя 
(тяга, топливо, давление в камере)
	Количество затраченных двигателей
(N)
	Количество испытаний к 1-му полету
	Суммарная наработка к 1-му полету,
с
	Средняя 
наработка одиночного двигателя к 1-му полету,
с

	F-1
	R=6770 кН;
керосин+О2;
pк =7,0 МПа;
n=1; (л=150 с
	59
	600
	127000
	2100

	J-2
	R=1020 кН;
Н2+О2;
pк  =5,0 МПа;
n=2; (л=370 с
	43
	1428
	153200
	3560

	РД-0120
	R=1960 кН
Н2+О2;
pк =21,8 МПа;
n=1; (л=500 с
	93
	689
	133900
	4072

	SSME
	R=2090 кН;
Н2+О2;
pк=23 МПа;
n=55; (л=500 с
	13 (20)
+ 20 ТНА
	910
	80000
	8000


После завершения отработки двигателя и пневмогидросистем ДУ на стенде проводятся комплексные испытания ДУ, включающие холодные и огневые стендовые испытания (ХСИ и ОСИ) ДУ.
3. Экологические нормы проектирования испытательных стендов для отработки ЖРД и ДУ и систем стартовых комплексов 
3.1. Правила устройства и безопасной эксплуатации испытательных комплексов ЖРД и ДУ
 Правила устройства и безопасной эксплуатации испытательных комплексов ЖРД устанавливают требования к устройству и безопасной эксплуатации ИК, обеспечению пожарной безопасности, гигиене и безопасности труда и к охране окружающей среды. Правила распространяются на все эксплуатируемые, реконструируемые, строящиеся и проектируемые испытательные стенды ЖРД, хранилища ракетного топлива и экспериментальные лаборатории, в которых проводятся огневые и холодные стендовые испытания ЖРД, агрегатов ЖРД и систем наземного оборудования с применением следующих компонентов ракетного топлива:

- гидразин, несимметричный диметилгидразин (НДМГ) и продукт люминал (суспензия алюминия в гидразине);

- спирт этиловый, углеводородные горючие, керосины различных марок;

- водород жидкий;

- азотный тетроксид (АТ) и окислители на основе азотной кислоты;

- окислители на основе концентрированной перекиси водорода;

- кислород жидкий;

- сжиженный природный газ (СПГ), в том числе метан жидкий.

Проектирование и эксплуатация ИК должны выполняться в соответствии с Правилами. Состав проектной документации на ИК, а также порядок ее разработки и согласования должен соответствовать Строительным нормам и правилам СНиП 11-01.

Действующие ИК и отдельные сооружения, в которых проводятся испытания с применением КРТ, подлежат обязательной сертификации. Руководители и специалисты, занятые проектированием, монтажом, наладкой, ремонтом и эксплуатацией ИК и входящих в них систем, должны быть аттестованы на знание Правил.

В Правилах устройства и безопасной эксплуатации ИК определены опасные факторы, характерные для испытательных комплексов ЖРД. Опасными и вредными производственными факторами являются:

- возможность разрушения объекта испытания (двигателя, агрегата) на рабочем месте испытательного стенда, сопровождающегося разлетом элементов конструкции, проливом КРТ, пожаром и взрывом;

- взрыво- и пожароопасность большинства горючих в смеси с другими КРТ, воздухом и кислородом;

- температура жидких криогенных КРТ и их паров ниже 120 К;

- работа технологического оборудования (резервуаров и трубопроводов) под давлением выше атмосферного;

- наличие в продуктах сгорания КРТ вредных веществ;

- аэродинамический шум от истекающей струи работающего объекта испытания;

- тепловое и силовое воздействие выхлопной струи объекта испытания на газоотражатель испытательного стенда и сооружения ИК;

- понижение концентрации кислорода в атмосфере помещения вследствие утечек азота и разбавления им воздуха, могущее привести к асфиксии (удушью) работников;

- токсичность большинства КРТ и продуктов их взаимодействия.

С учетом токсичности КРТ делятся на четыре класса опасности (по мере убывания опасности):

- первый класс: горючие гидразинового ряда (гидразин, НДМГ и продукт Люминал-А);

- второй класс: некоторые углеводородные горючие (модификации керосина и синтетические горючие) и окислитель перекись водорода;

- третий класс: окислители азотный тетроксид (АТ) и АК-27И (смесь HNO3 – 69,8 %, N2O4  - 28 %, J – 0,12…0,16 %);

- четвертый класс: углеводородное горючее РГ-1 (керосин), спирт этиловый и бензин авиационный.

 Водород жидкий, СПГ (метан СН4) и кислород жидкий не токсичны, но при эксплуатации систем с указанными КРТ необходимо учитывать их пожаро- и взрывоопасность (особенно водорода в смесях с кислородом и воздухом).
Санитарно-гигиенические нормы КРТ приведены в табл. 3.1.
Таблица 3.1 
Санитарно-гигиенические нормы КРТ
	Наименование 

КРТ, химическая формула
	Плотность при 00С и 760 мм рт. ст., г/см3
	Класс опасности по ГОСТ 12.1.007-76
	Предельно допустимая концентрация (ПДК)

	
	
	
	в воздухе рабочей зоны, мг/м3 
	в атмосфере воздуха, мг/м3
	 в воде водоема, мг/м3

	Гидразин (N2H4)
	1,025
	1
	0,1
	0,001
	0,01

	НДМГ (С2Н8N2)
	0,811
	1
	0,1
	0,001
	0,01

	Продукт Люми-нал
	1,35
	1
	0,1
	0,001
	0,01

	Спирт этиловый (С2 Н6 О)
	0,806
	4
	1000
	5,0
	

	Углеводородное горючее РГ-1
	0,847
	4
	300
	1,2
	

	Бензин авиационный
	0,74
	4
	-
	5,0
	-

	Водород жидкий (Н2)
	0,071 при Т=20 К
	-
	-
	-
	-

	СПГ, метан (СН4)
	0,424 при Т=111,5 К
	-
	-
	-
	-

	Окислитель АТ (N2O4)
	1,49
	3
	2,0
	0,085
	45,0

	АК-27И (HNO3, N2 O4 и J) 
	1,596
	3
	2,0
	0,085
	45,0

	Окислитель пере-кись водорода
	1,37
	2
	0,3
	0,02
	0,1

	Кислород жидкий
	1,142 при Т=90 К
	
	
	
	


КРТ гидразинового ряда с окислителями жидким кислородом, АТ и АК самовоспламеняются при контакте и смешении, поэтому они пожароопасны. Большинство горючих также взрывоопасны и по ГОСТ 12.1.011 они отнесены к категории взрывоопасности IIА. Так, водород и метан в смесях с кислородом и воздухом в широком диапазоне концентраций взрыво- и пожароопасны, нижние и верхние концентрационные пределы воспламенения и детонации приведены в табл. 3.2. 
Таблица 3.2
Пределы воспламенения и детонации топливных пар
	
	Нижний предел, % Н2 по
	Верхний предел, % Н2 по

	Смесь
	объему
	Объему

	
	воспламенения
	детонации
	воспламенения
	детонации

	Н2-02
	4,6
	15
	94
	90

	Н2-воздух
	4,1
	18,3
	74,2
	59

	Метан-02
	5,6
	15,0
	61
	60

	Метан-воздух
	5
	6,3
	15
	13


В зависимости от класса опасности и категории взрыво- и пожароопасности применяемого КРТ для стендов ЖРД и их сооружений определяется ширина санитарно-защитной зоны (наименьшее расстояние до жилых зон). Ширина санитарно-защитной зоны зависит от мощности ЖРД, продолжительности испытания, эффективности применяемых газоочистных устройств, а также от местных условий, которая должна быть не менее указанной в табл. 3.3.

Таблица 3.3
Ширина санитарно-защитной дозы для стендов ЖРД
	КРТ
	Класс опасности по ГОСТ 12.1.007
	Расход КРТ на один запуск, т
	Расстояние, м

	Гидразин, НДМГ, продукт Люминал
	1
	До 1

До 10

До 50

До 100
	1000

2000

3000

4000

	Углеводородное горючее
(типа С10Н16)
	2
	До 1

До 10

До 50

До 100
	450

750

1400

2000

	Углеводородное горючее, окислители типа АТ, АК и перекиси водорода
	3
	До 1

До 10

До 50

До 100
	200

450

750

1000


Для стендов ЖРД, использующих КРТ 4 класса опасности (РГ-1, спирт, бензины), а также водород, СПГ и кислород, устанавливается минимальная ширина санитарно-защитной зоны 300 м. 

Устройство испытательного стенда и их систем во многом определяется применяемыми КРТ. 

Так, при применении опасных КРТ с учетом их токсичности определяется состав систем хранения, заправки и нейтрализации (улавливания) выбросов, чтобы обеспечить безопасные условия труда и исключить вредное влияние их на окружающую среду.

Хранение КРТ производится в специальных хранилищах с учетом класса опасности. Для наддува и продувок систем с КРТ и для обеспечения пожаротушения в отсеках ИК используется очень часто газообразный азот (инертный газ). Поэтому в помещениях и отсеках ИК, где возможны скопления наиболее опасных КРТ (горючие гидразинового ряда, окислители типа АК и АТ, взрывоопасные водород и метан) и инертного газа – азота, должны быть установлены автоматические газоанализаторы контроля опасных концентраций указанных веществ и газов с учетом их ПДК. 

В помещениях и отсеках ИК, где проводятся работы с инертными газами (азотом) и кислородом, возможно опасное для работников их поступление или скопление при работающей приточно-вытяжной вентиляции. Поэтому в указанных помещениях следует предусматривать установку газоанализаторов на содержание кислорода с автоматическим включением звуковой и световой сигнализации при опасных концентрациях их в воздухе помещений: при снижении объемной доли кислорода ниже 19 % или повышении – более 23 %. Сигнализирующие устройства должны быть сблокированы с включением вентиляции. Воздухозаборники и контактные приборы должны размещаться в местах возможных утечек или наиболее вероятного скопления инертных газов.

Система сигнализации опасных накоплений водорода должна выдавать сигналы появления водорода в помещениях или других местах, начиная с минимального значения 0,4 % по объему в воздухе. Система сигнализации должна быть оборудована световыми и звуковыми приборами, подающими сигналы при появлении  минимальной пороговой концентрации водорода в воздухе.

При пороговом значении концентрации Н2  в воздухе должна включаться:
- световая и звуковая сигнализация при 0,4 % по объему;

- система аварийной вентиляции при 1,0 % по объему;

- система пожаро- и взрывопредупреждения при 2,0 % по объему.

В современных отечественных системах контроля утечек водорода  применяются сигнализаторы с инерционностью до 5…7 с. 
На американских стендах при выполнении программ “Сатурн-5” и “Спейс-Шаттл” использовались различные системы контроля утечек водорода, в частности, практически безинерционный метод, основанный на добавлении радиоактивного трития в жидкий водород (миллионные доли %) на стадии его получения и последующем контроле утечек счетчиком Гейгера.

Наиболее опасные работы по подготовке и проведению операций с КРТ (заправка и испытание) проводятся по специальному технологическому плану, определяющему последовательность и правила проведения работ персоналом с дистанционным управлением и контролем операций. Перед проведением заправки и испытания системы с КРТ должны быть проверены на герметичность и проведены автономные и комплексные испытания систем автоматики и управления.

Нейтрализация, улавливание токсичных и взрывоопасных газов и топлив производится с помощью методов и устройств, которые будут рассмотрены в следующих разделах.
3.2. Принципиальные схемы систем нейтрализации 
Многие промышленные производства основаны на технологических процессах с применением воды. Без воды, как и без энергии, они не могли бы работать. Каждому человеку в день необходимо потреблять 2 – 2,5 л воды. Мировая промышленность за год “выпивает” огромную массу воды – 1300 км3.
 .В процессе производства часть воды испаряется, а оставшаяся, насыщенная разнообразными загрязняющими веществами, вновь попадает в реки, озера, подземные воды и моря. Объем этой воды составляет около 800 км3 в год. Если ее не очищать, то всех рек мира (а их годовой суммарный сток – около 40 тыс. км3) не хватит, чтобы восстановить загрязненные воды до качества, близкого к естественному, так как их потребуется разбавить в 1000 раз. Поэтому отработанные воды предприятий подвергают очистке; при этом нередко очищенную воду снова используют в производственном цикле. Такая система называется водооборотной. Поскольку часть воды все же теряется, то в оборотную воду добавляют немного свежей. Водооборотные системы широко используются в России, США, Японии и других странах. Водооборотные системы используются также на ИК, в системах охлаждения элементов стенда и в системах нейтрализации проливов КРТ. Обычные промышленные очистные сооружения удаляют лишь порядка 80 – 85 % загрязняющих веществ. В России такую воду называют нормально очищенной, однако, чтобы она приблизилась к естественной норме, ее необходимо разбавлять в пять – десять раз.


Промышленное загрязнение природных вод идет тремя путями. Во-первых, загрязненные сточные воды по канализационным трубам сбрасываются в водные объекты. Во-вторых, через атмосферу: все попавшие в нее загрязняющие вещества со снегом, дождем или в виде пыли в конце концов оказываются на поверхности Земли, а затем смываются в водоемы. Наконец, со свалок твердых промышленных отходов постоянно идет поток растворов; от 30 до 50 % минеральных удобрений и синтетических ядохимикатов смывается с полей дождями и талыми водами.

Таким образом, природные воды являются тем конечным пунктом, куда попадают все загрязнения из атмосферы и почвы.

Принципиальные схемы промышленных систем обеззараживания сточных вод перед их сбросом в водоемы и систем очистки питьевой воды, поступающей потребителям, показаны на рис. 3.1.
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[image: image19.wmf] Рис.3.1. Принципиальные схемы промышленных систем очистки сточных вод (вверху) и систем очистки питьевой воды (внизу)

В обоих случаях используют осаждение взвесей, фильтрацию, аэрацию (обогащение кислородом), биохимические процессы и хлорирование. Кроме того, во многих системах для очистки питьевой воды вместо хлорирования используют озонирование. Указанные выше принципы очистки используются также в системах нейтрализации проливов (выбросов) КРТ. Во-первых, необходимо их собрать путем смыва водой в сборнике системы нейтрализации, а затем произвести их нейтрализацию в специальных системах с применением различных методов (термического, абсорбционного, биологического и др.). Например, абсорбционный метод основан на способности НДМГ или АТ вступать в реакцию с некоторыми веществами с образованием растворимых или газообразных продуктов.  При очистке газов от паров НДМГ и АТ используются различные абсорбционные устройства, в которых реализуются следующие способы создания контакта между жидкостью и газом:

- пропускание газа в виде мелких пузырьков сквозь слой жидкости (барботирование);

- пропускание газа через разбрызгиваемую жидкость;

- смешение газа и жидкости в потоке (эжекция).

Эффективность систем нейтрализации проливов и выбросов КРТ, применяемых на ИК, несколько выше общепромышленных установок по очистке сточных вод ввиду интенсивности происходящих процессов за счет, например, турбулизации потоков и других эффектов.

3.3. Устройство испытательного стенда 

и его основные системы
Испытательный стенд – это техническое устройство для установки объекта испытания в заданное положение, создания воздействий, съема информации и осуществления управления процессом испытаний и объектом испытаний.

Испытательные стенды различного назначения обычно состоят из двух частей, соединенных коммуникациями:

- исполнительной, состоящей из объекта испытания и систем, обеспечивающих воздействие различных эксплуатационных факторов;

- командной в виде пульта управления и систем информации (преобразование, анализ и отображение информации о параметрах объекта испытания).

Сложность испытательных стендов постоянно возрастает. Это объясняется многими причинами:

- увеличением сложности ЛА, что приводит к необходимости контроля все большего числа параметров;

- увеличением уровня, длительности приложения и усложнением спектра нагрузок, действующих на ЛА в полете, которые необходимо имитировать в процессе наземных испытаний;
- стремлением к одновременному воспроизведению нагрузок различной физической природы с целью приближения условий наземных испытаний к полетным;

- ужесточением экологических требований к испытательным стендам и их системам, исключающих техногенное воздействие на окружающую среду и обеспечивающих безопасность испытаний.

Все чаще встречаются случаи, когда сложность стендов сопоставима со сложностью испытываемых систем.

Проектирование испытательных стендов – сложный процесс, который включает в себя разработку технического задания, функциональных и принципиальных схем, разработку и расчет отдельных элементов и систем стенда, выбор компоновочной схемы стенда, обеспечивающей заданные проектные параметры, и окончательную разработку технической документации на стенд.

Существуют различные подходы к проектированию испытательных стендов. При индивидуальном подходе исходят в основном из частных задач создания стенда, которые возникают на том или ином предприятии в связи с необходимостью контроля определенных параметров ЛА или его узла.

При комплексном (системном) подходе вопросы проектирования стендов решаются исходя  из комплексных задач обеспечения заданного уровня качества ЛА. В этом случае при разработке проекта на ЛА предусматривается создание системы взаимосвязанных стендов, необходимых для отработки, испытания и контроля систем вновь создаваемого ЛА на всех стадиях его проектирования, производства и эксплуатации.

Устройство испытательного стенда и систем ИС во многом определяется применяемыми КРТ [2,3]. 

Так, при применении опасных КРТ с учетом их токсичности  и пожаро- и взрывоопасности состав систем хранения, заправки и нейтрализации (улавливания) выбросов (проливов) должен обеспечить безопасные условия труда и исключить вредное влияние их на окружающую среду.

Хранение КРТ производится в специальных хранилищах с учетом класса опасности. 

Принципиальная схема стенда для испытаний двигателя и ДУ представлена на рис. 3.2. 

К основным системам обеспечения испытаний стенда можно отнести следующие.
1. Системы топливоподачи, которые включают: систему хранения, заправочные системы (для баков ДУ и для стендовых баков питания двигателя), расходные системы.

Системы топливоподачи можно классифицировать на:

- насосные;

- вытеснительные;

- газобаллонные.
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Рис. 3.2. Принципиальная схема стенда для испытаний ДУ
Системы топливоподачи предназначены для хранения и подачи различных компонентов топлива (криогенных, высококипящих, низкокипящих, металлизированных и других). В качестве теплоизоляции систем с криогенными компонентами топлива (например, водород и кислород) могут применяться различные виды теплоизоляции: вакуумная, пористая и экранно-вакуумная.

На рис. 3.3 показана стендовая система подачи криогенного компонента (жидкого водорода) для испытания ЖРД. Показаны различные подсистемы, обеспечивающие переохлаждение криогенного топлива: эжектированием газовой подушки, барботированием некондесирующимся газом через слой жидкости, с использованием теплообменных устройств с вторичным теплоносителем (жидким азотом или паром) и циркуляцией компонента. Показана также пусковая подсистема подачи с разделительной емкостью жидкого водорода для обеспечения гидродинамического подобия систем подачи стенда и ракеты на переходных режимах работы (запуске).
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Рис. 3.3. Схема системы подачи криогенного компонента к ЖРД

Для проведения длительных по продолжительности испытаний питание двигателя осуществляется из стендового топливного бака водорода с подпиткой из баков хранилища.

2. Системы наддува. Как и в ДУ, они могут быть непрерывного и дискретного действия. В качестве регулирующих органов используются газовые редукторы, дроссели при непрерывном действии и отсечные клапаны или электро- пневмоклапаны, открываемые по командам систем регулирования от сигнализаторов давления (СД) или датчиков давления.

3. Системы газоснабжения. Включают газификационные установки (рис. 3.4) или компрессорные установки (рис.3.5) для закачки сжатых газов, баллоны для хранения сжатых газов, устройства для очистки, осушки и маслоотделения, а также устройства для отбора и проведения анализа состава и состояния газов (например, содержание кислорода в газообразном азоте не должно превышать 1 %, содержание О2 в Н2 не более 10-4 % по объему; точка росы должна быть ниже -50 оС и т. д.), распределительные щиты для выдачи газов потребителю с различными параметрами расхода и давления.
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Рис. 3.4. Система газоснабжения с газификацией криогенного компонента
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Рис. 3.5. Система газоснабжения с компрессорной установкой
4. Система отвода продуктов сгорания – газоотражательные устройства, которые могут быть выполнены в открытом (как показано на рис. 3.2) и закрытом исполнении (рис. 3.6,в) в зависимости от продолжительности испытания, параметров и характеристик двигателя. Газоотражательные устройства стендов могут быть охлаждаемыми и неохлаждаемыми.

5. Система охлаждения – замкнутая или разомкнутая. При этом предпочтительнее замкнутые системы охлаждения, так как расходы охлаждающей воды очень большие (
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Для работы систем охлаждения элементов стенда и пожаротушения применяются различные технологические системы. Вытеснительная система подачи воды может быть использована для охлаждения некоторых элементов стенда  (например, рам, державок и других конструкций) при относительно небольших расходах охлаждающей воды и продолжительности испытания.
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Рис. 3.6. Системы нейтрализации и дожигания выбросов КРТ:
а – абсорбционный; б – термический; в - система отвода продуктов сгорания

В основном используется насосная система подачи, которая включает резервуары для хранения достаточных объемов воды, магистрали заправки, группу перекачивающих насосов с электроприводами, всасывающие и напорные магистрали питания, регулирующую, контрольную и запорную арматуру. Для экономии воды строят замкнутые системы водоснабжения, в которых нагретая в тракте элемента стенда (выхлопной диффузор, газоотводящее устройство) вода охлаждается в градирнях или брызгательных бассейнах. Для замкнутой системы водоснабжения требуется восстановление только испарившейся в процессе охлаждения воды. Брызгательные бассейны дешевле, но для них требуется большая площадь. Градирни могут быть размещены на меньшей площади, но строительство их связано со значительными капитальными затратами. Поэтому вопрос о выборе и строительстве того или другого охладителя решается с учетом конкретных особенностей каждого испытательного комплекса.

В системах охлаждения газоотражательных устройств стенда и пожаротушения используется, как правило, разомкнутая система подачи воды. В указанных системах с учетом расположения резервуаров и насосных станций на значительном расстоянии от стенда, особенно при испытаниях двигателей больших тяг, необходимо выполнять линии закольцовки, которые позволяют уменьшить время поступления воды, например, при ликвидации последствий пожаров на двигателе в процессе испытания. Принципиальная схема подачи воды для охлаждения выхлопного диффузора с газоотводящим устройством и пожаротушения представлена на рис. 3.7.
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Рис.3.7. Принципиальная схема подачи воды для пожаротушения и выхлопного диффузора с газоотводящим устройством:

1 – коллектор подачи воды для пожаротушения в боксе; 2 – испытуемый двигатель; 3 – выхлопной диффузор; 4 – газоотводящее устройство; 5 – коллектор подачи воды для охлаждения струи; 6, 7 – задвижки с электроприводом для подачи воды к потреби-телю и обеспечения циркуляции; 8 – электродвигатель; 9, 13 – насос; 10 – резервуар; 11 – указатель уровня; 12 – магистраль заправки; 14 – брызгательный бассейн

Работа системы осуществляется следующим образом. Резервуар 10 через магистраль заправки 12 с вентилем заполняется водой, при этом уровень контролируется указателем уровня 11. После заполнения полостей насосов водой включением электроприводов запускаются насосы 9 и система работает по линии циркуляции через открытые задвижки 7 (проводится слив воды во входной коллектор питания насосов). Затем по определенной команде с пульта управления производится переключение насосов на питание потребителя путем открытия задвижек 6 и закрытия задвижек 7, в результате чего подается вода на охлаждение выхлопного диффузора 3, газоотводящего устройства 4, а также в коллектор охлаждения струи двигателя 5 и коллектор водяного пожаротушения 1. Вода из выходных коллекторов выхлопного диффузора и газоотводящего устройства по магистрали поступает для последующего охлаждения в брызгательный бассейн 14, откуда насосом 13 перекачивается в резервуар 10 для повторного использования.
6. Системы управления (СУ), регулирования процессом испытания и диагностики параметров стенда и испытуемого изделия (двигателя, ДУ). В системах управления в последнее время используются ЭВМ для автоматизированного управления технологическими процессами (АСУ ТП). Система диагностики включает контроль параметров двигателя и ДУ (например, давления, температуры и сплошности потока на входе в насосы, оборотов ТНА для исключения кавитационного срыва насосов, давления и температуры в теплонапряженных узлах камеры и газогенератора, пульсации давления, вибраций и т. д.).

7. Стендовая информационно-измерительная система (ИИС) для получения информации о параметрах и характеристиках в системах испытательного стенда и объекта испытания. 
В некоторых современных системах функции управления и информационно-измерительные функции могут быть объединены.

8. Система электроснабжения ИИС, СУ и вспомогательных систем (грузоподъемных устройств, оборудования стенда).

9. Системы вентиляции (приточная и вытяжная), отопления.

10. Система обеспечения безопасных условий. Включает контроль среды в отсеках и помещениях ИК, обеспечение пожаротушения, службы химической защиты, организационно-технических мероприятий по технике безопасности. Для обеспечения экологических требований на испытательном комплексе используются системы улавливания и нейтрализации токсичных и взрывоопасных выбросов, показанные на рис. 3.6. Это в основном дренажные выбросы из баков при заправке, сливе, а также выбросы газов из камер сгорания двигателей.

В указанных системах применяются термический метод, основанный на дожигании газов с добавлением окислителя или горючего, и абсорбционный метод, основанный на поглощении вредных выбросов (газов) химическими соединениями 
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. В качестве абсорбента применяют: для горючего – кислоты, воду и для окислителей – щелочные растворы. Для дренажных выбросов устройства простые и нашли широкое применение, а устройства для улавливания выбросов из камер в процессе запуска и работы очень громоздкие, эффективность их мала и вопрос их применения решается в комплексе с учетом необходимости обеспечения глушения шума и светомаскировки. 
Для примера на рис. 3.6,в показана система улавливания и нейтрализации токсичных выбросов с закрытым выхлопом из двигателя с тягой 100 кН. Струя газов из двигателя, работающего на компонентах топлива НДМГ и АТ, истекает в тракт с выхлопным диффузором и эжектором, где происходит их охлаждение за счет подачи воды в струю, и через камеру смешения и гидрогаситель с водой газ попадает в выхлопную шахту (трубу) и выбрасывается затем в атмосферу. 

Расход воды на охлаждение системы и нейтрализацию выбросов в установке составляет 600 кг/c. Эффективность указанной установки по токсичным выбросам составляет 95…97 %. 

Для двигателей с тягой более 1500 кН система улавливания и нейтрализации выбросов из камер сгорания в процессе запуска содержит громоздкое оборудование. Так, например, геометрические размеры гидрогасительной камеры составляют до 30 м в диаметре, выхлопной шахты (трубы) в диаметре до 20 м и по высоте более 100 м.
При этом следует отметить, что термохимические методы нейтрализации окиси углерода СО и окиси азота NО значительно проще и эффективнее, чем методы нейтрализации СО и NО в отходящих газах с использованием катализаторов и специальных реагентов. Преимущество термохимических методов заключается в том, что они менее чувствительны к чистоте газового потока и попутно обеспечивают дожигание других веществ: взрывоопасную примесь Н2 и токсичные продукты неполного сгорания углеводородов (сажу и др.).

Как уже упоминалось выше, в ЖРД максимальный удельный импульс тяги достигается при процессах горения с недостатком окислителя, обычно в диапазоне коэффициента избытка окислителя αдв = 0,75-0,85. Поэтому в двигателях, работающих на керосине и кислороде при αдв < 1, образуется большое количество окиси углерода СО и свободного водорода Н2. Так, в выхлопных струях указанного ЖРД содержится до 32 % СО и до 8 % Н2. Применение  специальных дожигателей за выхлопным диффузором стенда обеспечивает эффективное дожигание газов за счет подачи в них кислорода и воды. При этом остаточное содержание в выхлопном газе окиси углерода уменьшается до 0,6 % и водорода – до 0,8 % 
[image: image24.wmf][
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11. Системы имитации высотных условий. Их можно разделить на две группы:

- система с барокамерой и откачивающими средствами, содержащая выхлопные диффузоры и эжекторные установки, которая позволяет получить разрежение на срезе сопла двигателя и вокруг двигателя на уровне 150…3000 Па;

- система с барокамерой и откачивающими средствами на основе конденсации выхлопных газов, где наряду с выхлопными диффузорами и эжекторными установками применяются устройства для конденсации газов на криопанелях, охлаждаемых до температуры 77 К (удаление водяного пара и двуокиси углерода) и 20 К (удаление кислорода и азота).

К первой группе относятся системы, представленные на рис. 3.8 и 3.9. На рис. 3.8 показана система имитации высотных условий на стенде при испытаниях ЖРД с использованием барокамеры, выхлопного диффузора (газодинамической трубы) и эжекторного устройства, которые могут применяться как по отдельности, так и совместно. Данная схема применима для испытаний высотных двигателей средних и больших тяг, которая позволяет одновременно уменьшить уровень шума ракетного двигателя с 150-160 Дб до 90-120 Дб 
[image: image25.wmf][
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. Так, например, при испытаниях кислородно-водородного двигателя РД-0120 на испытательном стенде применялась система глушения шума с диффузором и водяными рассекателями струи, обеспечивающая снижения уровня шума до 120 Дб.
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Рис. 3.8. Основные системы испытательного стенда для имитации

высотных условий и охлаждения систем (газоотражателя)

В частности, на одном из стендов США при испытании второй ступени ракеты “Сатурн-5”, в состав двигательной установки которой входило пять двигателей J-2 с суммарной тягой 5115 кН, использовалась система имитации давления, соответствующего высоте 18 км. Установка состояла из сверхзвукового диффузора длиной 22,8 м и диаметром выходного сечения – 4,2 м и встроенного кольцевого парогазового эжектора. Эжектор включался только перед запуском и остановом двигателя. Расход парогаза через эжекторное устройство составлял 407 кг/c.

На стенде фирмы “Мицубиси” (Япония) при испытании двигателя Le-5А с тягой 122 кН для создания высотных условий на срезе сопла использовалась система откачки с барокамерой, выхлопным диффузором и двухступенчатой эжекторной установкой. Схема указанной установки для испытания высотного двигателя Le-5А показана на рис. 3.9. 


Рис. 3.9. Схема высотного стенда для испытаний ДУ с двухступенчатой эжекторной системой откачки газов

Ко второй группе систем имитации высотных (космических) условий (разрежение меньше 10-2 Па) можно отнести систему конденсационного типа, в которой могут применяться откачные и теплообменные устройства с уровнем охлаждения до температуры 77 К и 20 К для вымораживания (удаления) газов с применением жидких азота и водорода. На рис. 3.10 показана комбинированная схема системы, применяемая в испытательном центре им. Арнольдcа (США) для имитации высотных условий. В данной схеме используется комбинация систем: барокамера с откачивающими устройствами и теплообменные устройства с криогенной откачкой газов.

В системах имитации высотных условий, показанных на рис. 3.9 и 3.10, применяются громоздкие и энергоемкие оборудования, например, выхлопной тракт стенда для испытаний двигателя Le-5А имеет длину более 100 м и баллонные батареи с регулирующей арматурой для обеспечения расхода парогаза 270 кг/с, подаваемого в эжекторные установки  в течение 600 с.


Рис. 3.10. Схема системы имитации высотных условий с конденсационными устройствами в центре им. Арнольдса

Таким образом, в результате рассмотрения систем обеспечения испытаний можно отметить, что многие системы имеют одинаковые технические решения на стенде для огневых испытаний двигателей и ДУ и на стартовом комплексе для обеспечения подготовки и проведения летных испытаний ЛА. К таким системам можно отнести системы заправки компонентами ракетного топлива, системы газоснабжения, системы отвода продуктов сгорания, охлаждения струи и газоотражателя, системы нейтрализации выбросов и проливов КРТ.

3.4. Системы заправки стартовых комплексов РН 
с применением токсичных компонентов
Важнейшей проблемой при разработке стартовых комплексов, использующих КРТ 1-го класса опасности, является обеспечение безопасности работ при подготовке и проведении пуска ракеты и обслуживающего персонала при выполнении операций с источниками повышенной опасности и в первую очередь с компонентами топлива. На СК для РН “Протон” это было достигнуто с помощью применения дистанционного управления и максимальной автоматизации процессов подготовки и проведения пуска РН, а также операций, проводимых на ракете и технологическом оборудовании СК в случае отмены пуска ракеты и ее эвакуации с СК.

Конструктивной особенностью стартовых и заправочных агрегатов и систем комплекса, обеспечивающих подготовку к пуску и проведение пуска, является то, что стыковка заправочных, дренажных, электро- и пневмокоммуникаций производится дистанционно, а отстыковка всех коммуникаций осуществляется в автоматическом режиме. На стартовом комплексе отсутствуют кабельные и кабель-заправочные мачты, их роль выполняют стыковочные механизмы пускового устройства.

Управление операциями подготовки и проведения заправки и пуска проводится из командного пункта, удаленного от стартового сооружения и имеющего необходимую степень защищенности. В потенциально пожароопасных помещениях оборудованы автоматические системы пожаротушения.

Для предотвращения возможных аварийных ситуаций при заправке ракеты-носителя “Протон” компонентами топлива предусмотрены мероприятия, обеспечивающие высокую экологическую совместимость стартового комплекса с окружающей средой. Все емкости, трубопроводы и соединения систем заправки РН перед началом заправки проверяются на герметичность.

Стартовые комплексы РН “Космос-1” и “Космос-3М” создавались на базе комплексов баллистических ракет Р-12 и Р-14 без существенных доработок по ее связям с наземным оборудованием. Это обусловило наличие на стартовом комплексе ручных операций, в том числе на заправленной компонентами топлива РН. В последующем многие операции были автоматизированы и уровень автоматизации работ на комплексе РН “Космос-3М” в настоящее время составляет более 70%. Некоторые операции, в том числе повторное подсоединение заправочных коммуникаций для слива топлива в случае отмены пуска, выполняются вручную. Основными системами СК являются системы заправки компонентами топлива, сжатыми газами и система дистанционного управления заправкой. Кроме того, в составе СК имеются агрегаты, уничтожающие последствия работы с токсичными компонентами топлива (дренируемые пары КРТ, водные растворы, образующиеся при различного рода смывах, промывках оборудования). На рис. 3.11 показаны системы заправки окислителем, горючим, сжатыми газами, дистанционного управления заправкой. Компоновка их достаточно традиционна для СК, содержащего две пусковые установки [7,9].
Основное оборудование систем заправки – емкости, насосы, пневмогидросистемы – размещаются в железобетонных сооружениях, заглубленных в землю. Хранилища КРТ, сооружение для сжатых газов, система дистанционного управления заправкой располагаются на значительных расстояниях друг от друга и стартовых устройств в целях обеспечения их сохранности в аварийных случаях. 
На стартовом комплексе РН “Циклон” автоматизированы все основные и многие вспомогательные операции. Уровень автоматизации по циклу предстартовой подготовки и пуска РН составляет 100 %. 

[image: image26.wmf] Рис. 3.11. Система питания стартового комплекса РН “Космос”:

1 - РН «Космос»; 2 – башня обслуживания; 3 – система заправки окислителем; 4 – система заправки горючим; 5 – система обеспечения сжатым газом; 6 – система дистанционного управления заправкой (СДУЗ); 7, 8 – магистрали окислителя и горючего; 9 – магистрали сжатого газа; 10 кабели СДУЗ; 11 - молниезащита
Единственной опасной ручной операцией является повторное подсоединение заправочных коммуникаций в случае отмены пуска.

4. Экологические нормы испытаний и эксплуатации ДУ ЛА

4.1. Создание двигательных установок ЛА
Существует много легенд и преданий о появлении ракет, но имя первого творца ракеты неизвестно, как неизвестны имена людей, впервые создавших колесо, порох и многое другое. Рецепт изготовления пороха (калиевая селитра, сера и уголь) был известен в Китае и Индии, но где он появился впервые, об этом нет документальных источников. В военном деле порох впервые стал применяться в Европе, в том числе и в России, в XIV веке.

Еще в 1893 г. К. Э. Циолковский высказал мысль о возможности использования принципа реактивного движения в “межпланентных” летательных аппаратах. В 1903 году он предложил проект космического аппарата, компонентами которого являлись жидкий кислород и жидкий водород. То есть Циолковский предвидел преимущества экологически чистой и высокоэффективной топливной пары – жидких кислорода и водорода. В 1926 году Р. Годдард предложил ЖРД на жидком кислороде и керосине.

В Германии во время 2-й мировой войны В. фон Браун создал первую ракету Фау-2 с ЖРД тягой 250 кН на компонентах этиловый спирт и жидкий кислород. В СССР первые ракеты (Р1) создавались после второй мировой войны на основе ракеты Фау-2, а ракета Р-5 и ЖРД были уже собственной разработкой ОКБ С. П. Королева и В. П. Глушко.

В 1954-1957 гг. была разработана и создана 2-х ступенчатая РН “Восток” (Р-7), с помощью которой были осуществлены запуск первого искусственного спутника Земли, а также первый полет человека в космос.

В это же время в ОКБ В. П. Глушко были созданы двигатели РД-216 (тяга 1470 кН), РД-251 (тяга 2410 кН) для ракет Р14, Р16 и Р36 и мощный однокамерный двигатель РД-253 (тяга 1500 кН), выполненный по схеме с дожиганием окислительного газа, для первой ступени РН “Протон”. Эти двигатели работали на самовоспламеняющейся высокоэффективной топливной паре АТ-НДМГ.  Также был создан двигатель РД-119 (тяга 107 кН в пустоте) на жидком кислороде и НДМГ с высоким удельным импульсом для второй ступени РН легкого класса “Космос-1”. 

В ОКБ А. М. Исаева в 1962-1965 гг. был создан двигатель Д49 (тяга 157 кН в пустоте), работающий на компонентах НДМГ и АТ по схеме без дожигания восстановительного генераторного газа, для второй ступени РН легкого класса “Космос-3” (“Космос-3М”). РН “Космос-3” был предназначен для вывода спутников связи и метеонаблюдений массой до 1500 кг.

В 1961 г. после осуществления успешного полета Ю. А. Гагарина президент США Джон Кеннеди поставил национальную задачу “догнать и перегнать русских” по созданию ракетного комплекса “Сатурн-5” с лунным кораблем “Аполлон” для обеспечения пилотируемых полетов на Луну. В результате выполнения лунной программы “Аполлон” были созданы двух- и трехступенчатые ракеты-носители “Сатурн-1”, “Сатурн-1В” и “Сатурн-5” на экологически чистых компонентах топлива: кислородно-керосиновое топливо на первой ступени и кислородно-водородное топливо на второй и третьей ступенях РН “Сатурн-5”.

Всего было осуществлено 7 запусков пилотируемых космических кораблей “Аполлон” на Луну (1-й полет состоялся 16-24 июля 1969 г. с астронавтами Н. Армстронгом, Э. Олдрином и М. Коллинзом).

В СССР по пилотируемой лунной программе в 1962-1972 гг. создавалась ракета-носитель “Н1-Л3” [9]. При этом рассматривалась схема запуска двух ракет “Н1-Л3”, и после стыковки на орбите Земли и сборки лунного модуля предусматривался старт к Луне для обеспечения высадки космонавта на Луну. При создании РН “Н1-Л3” возникли разногласия в выборе компонентов топлива. В ОКБ С.П. Королева делали ставку на экологически чистые и более безопасные компоненты топлива – жидкий кислород и керосин для пилотируемой ракеты, а В.П. Глушко считал более приемлемым топливную пару АТ-НДМГ; к тому моменту у него были практически отработаны двигатели для РН “Протон’ на компонентах АТ-НДМГ. В результате этих разногласий С.П. Королев выдает ТЗ на разработку двигателей для всех ступеней ракеты “Н1-Л3” в авиационное ОКБ Н.Д. Кузнецова, которое к тому времени не имело опыта создания ЖРД. Проведение летных испытаний РН «Н1-Л3» принимало затяжной характер, т. к. стартовый комплекс был готов к испытаниям только в конце 1969 г. Было проведено четыре пуска ракеты «Н1-Л3» с аварийными исходами.

Отвечая на вопрос: “Почему мы не слетали на Луну?”, академик В.П. Мишин, ставший после  С. П. Королева главным конструктором ОКБ-1 в 1966 г., высказался следующим образом:

“Во-первых, США в то время обладали более высоким научно-техническим и экономическим потенциалом, чем наша страна.

Во-вторых, в США программа “Сатурн-Аполлон” была общенациональной программой, которая должна была восстановить престиж страны.

В-третьих, наряду с программой посадки человека на Луну у нас разрабатывался в ОКБ В. Н. Челомея проект облета Луны космическим кораблем “УР-700-ЛК-700” с двумя космонавтами на борту. Наличие двух программ распыляло силы”.

К этому можно добавить: 

- американцы, создавая ракету “Сатурн-5”, на второй и третьей ступенях применили более эффективную топливную пару – жидкие кислород и водород, которая превосходила кислородно-керосиновое топливо на ( 30% по удельному импульсу. В те годы в нашей стране применение кислородно-водородного топлива на четвертой и пятой ступенях ракеты “Н1-Л3” рассматривалось только на втором этапе при последующей модернизации ракетного комплекса (кислородно-водородные ЖРД Д56 тягой 73,5 кН и ЖРД Д57 тягой 392 кН разработки  ОКБ А. М. Исаева и ОКБ А. М. Люльки);

- ступени ракеты “Сатурн-5’ имели более оптимальную схему ДУ и количество двигателей, что обеспечило более высокую надежность всей системы; 

- в США была создана мощная стендовая база, позволившая провести эффективную отработку двигателей, ступеней ракет на стенде с имитацией полетных (натурных) условий эксплуатации: четыре стенда, обеспечивали стендовые испытания двигателей F-1 и первой ступени РН “Сатурн-5” с пятью ЖРД F-1 (суммарная тяга 33850 кН). 
А при отработке РН “Н1-Л3” первая ступень не подвергалась стендовым испытаниям в виду отсутствия такого стенда у нас, и по сути все четыре проведенные летные испытания РН были посвящены совместной отработке двигателей в составе систем питания ДУ первой ступени.

В мае 1974 г. работы по теме “Н1-Л3” были прекращены. После закрытия темы “Н1-Л3” в ОКБ академика Н. Д. Кузнецова двигатели НК-33 (тяга 1470 кН), которые устанавливались на первой ступени, были доведены до совершенства по надежности путем многократных испытаний. В настоящее время остался задел ~ 90 двигателей НК-33, которые после 25-летнего хранения при демонстрационных испытаниях на стендах США и России показали хорошую работоспособность. 

В 1970 г. американцы приступили к созданию МТКС “Спейс-Шаттл” для доставки на околоземную орбиту полезных грузов орбитальным самолетом (челноком), рассчитанным на 55 полетов. Первый полет “Шаттл” состоялся в 1981 г. Маршевый кислородно-водородный двигатель SSME орбитального корабля  “Шаттл” (время непрерывной работы 8 минут, общий ресурс 7,5 часов) отрабатывался на стенде 12 лет (по плану - 8 лет). Полная стоимость разработки МТКС составила около 20 млрд. долл. (в ценах 1983 г.), из них около 10 млрд. долл. пошли на разработку и более 9 млрд. - на изготовление пяти орбитальных кораблей по программе “Спейс-Шаттл”. 

Эксплуатация МТКС “Спейс-Шаттл” приостановлена из-за аварии ОК “Колумбия” при входе в плотные слои земной атмосферы в 2003 г. (повреждение теплозащиты передней кромки крыла при старте). 

В СССР была создана многоразовая космическая система (МКС) с ракетой “Энергия” и орбитальным кораблем “Буран”. Для отработки ракетного комплекса “Энергия” был создан универсальный комплекс стенд-старт (УКСС), который позволял проводить как стендовые испытания, так и летные испытания ракетных комплексов (класса “Энергия”). На УКСС были проведены стендовые отработочные испытания ДУ блока “Ц” с четырьмя кислородно-водородными двигателями РД-0120 и стендовое испытание РКК “Энергия” (блока “Ц” и четырех блоков “А”) перед проведением первого летного испытания РКК “Энергия” с космическим аппаратом “Полюс” (с УКСС). Первый полет комплекса “Энергия-Буран” состоялся со стартового комплекса в мае 1988 г., посадка космического корабля “Буран” при этом происходила в автоматическом режиме. 

Анализ мирового рынка услуг по запуску космических аппаратов показывает, что сейчас существуют большие потребности в выведении космических аппаратов на геостационарные орбиты. Одним из направлений повышения эффективности средств выведения, доставляющих спутники на геостационарную орбиту, является проведение таких пусков из экваториальной зоны. Для этих целей был реализован проект “Морской старт” совместного предприятия “Си-Лонч”, учредителями которого являются американская компания “Боинг”, российская РКК “Энергия” им. С.П. Королева, норвежская судостроительная компания “Кварнер” и аэрокосмические предприятия Украины ПО “Южмашзавод” и КБ “Южное”. Контрольный пакет акций “Си-Лонч” принадлежит “Боингу”. Россия и Украина представляют для этого проекта трехступенчатую ракету-носитель “Зенит-3SL” с разгонным блоком “DМ-SL”, работающим на экологически чистых компонентах топлива (керосин – жидкий кислород).

Как было отмечено выше, отработка ракет требует проведения большого объема наземных холодных и огневых испытаний агрегатов, систем, двигателей и ДУ. Так, например, для отработки кислородно-водородного двигателя Д57 (с параметрами рк =11 МПа, тяга 392 кН) было проведено на стенде более 900 испытаний агрегатов и систем двигателя (насосов, ТНА, ТНА совместно с газогенератором, газогенератора, газогенератора совместно с камерой сгорания) и около 600 испытаний двигателя. 

С учетом токсичности большинства КРТ холодные испытания агрегатов и систем, например, испытания насосных агрегатов и систем питания проводятся в основном на модельных жидкостях и модельных режимах. Для пересчета расхода рабочего тела и перепада давления в магистралях питания или элементах (агрегатах) ДУ и стенда используются основные соотношения, полученные с учетом идентичности режимов течения:
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 – массовые секундные расходы модельного и натурного компонента (на модельном и натурном режимах);
∆рм , ∆рн  - перепады давления в магистралях питания на модельном и натурном режимах;

(м,, (н, – динамический коэффициент вязкости модельной и натурной жидкости;

 (м,, (н – плотность модельной и натурной жидкости.
Так, большинство холодных испытаний двигателей и ДУ, работающих на токсичных компонентах топлива, для определения характеристик проводятся на модельных жидкостях – воде, а затем истинные характеристики для натурного компонента определяются пересчетом с использованием зависимостей (4.1 и 4.2).

Испытания двигателей и ДУ требуют применения, транспортировки и хранения больших количеств взрыво- и пожароопасных и токсичных КРТ. На стадии создания (отработки) и эксплуатации ЛА возможны аварийные исходы испытаний с проливами и выбросами КРТ, поэтому используемая на испытательных комплексах технология проведения испытаний должна отвечать определенным требованиям и правилам.

4.2. Экологические нормы и технология испытаний
с применением различных компонентов топлива
Федеральный закон от 21 июля 1997 г. N 116-ФЗ "О промышленной безопасности опасных производственных объектов" определяет правовые, экономические и социальные основы обеспечения безопасной эксплуатации опасных объектов и направлен на предупреждение аварий и обеспечение готовности организаций, эксплуатирующих опасные производственные объекты, к локализации и ликвидации последствий аварийных ситуаций.

Этот закон определяет правила разработки декларации промышленной безопасности для каждого опасного предприятия. Разработка декларации промышленной безопасности предполагает всестороннюю оценку риска аварии и связанной с нею угрозы; анализ достаточности принятых мер по предупреждению аварий, по обеспечению готовности организации к эксплуатации опасного производственного объекта в соответствии с требованиями промышленной безопасности, а также к локализации и ликвидации последствий аварии на опасном производственном объекте; разработку мероприятий, направленных на снижение масштаба последствий аварии и размера ущерба, нанесенного в случае аварии на опасном производственном объекте.

Декларация промышленной безопасности утверждается руководителем организации, эксплуатирующей опасный производственный объект. Руководитель организации несет ответственность за полноту и достоверность сведений, содержащихся в декларации промышленной безопасности, в соответствии с законодательством Российской Федерации.

При аварии на химически опасном объекте могут действовать нес​колько поражающих факторов (пожары, взрывы, химическое заражение местности и воздуха и др.), а за пределами объекта - заражение окружающей среды.

 Проведение испытаний ДУ требует выполнения определенных экологических требований, которые определяются:
- применяемыми компонентами ракетного топлива, схемой двигателя и совершенством процессов в них;

- расположением испытательного комплекса относительно промышленных и жилых массивов, «розой» ветров для данной местности;

- характером и интенсивностью экспериментальных работ;

- применяемым испытательным оборудованием и системами.

Большинство проводимых экспериментальных работ, в частности, огневые испытания двигателей и ДУ приравниваются к взрывным работам и к испытательным объектам, и к технологии испытаний предъявляются требования Федерального закона «О промышленной безопасности опасных производственных объектов».

Основные требования к испытательным комплексам, системам стартового комплекса и технологии проведения испытаний при применении КРТ 1…4 классов опасности были рассмотрены в разделах 3.1-3.4.

Здесь будут рассмотрены основные экологические нормы и технология испытаний с применением взрывоопасных компонентов ракетного топлива.
Следует отметить, что в начальной стадии работ с водородом ввиду его значительной взрыво– и пожароопасности не было единого мнения о целесообразности дожигания всех видов выбросов водорода. Так, фирма "Пратт-Уитни" (США) придерживалась мнения, что сжигание всего количества выбрасываемого водорода гарантирует полную безопасность испытаний, поэтому над всеми вентиляционными трубами сброса водорода испытательных стендов поддерживается пламя газообразного пропана. Фирма "Дуглас-Эркрафт" (США) считала достаточным выпускать газообразный водород в малых количествах через вертикальную трубу, находящуюся на значительном удалении от мест проведения испытаний, без его дожигания. В Российских стендах в процессе подготовки и проведения испытаний дожигаются выбросы водорода с расходами более 0,5 кг/с. При меньших расходах водород не дожигается, а отводится из технологических систем испытательного стенда и сбрасывается в атмосферу через дренажные выводы с азотными поддувами 
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Аварийные ситуации на испытательных стендах, связанные с взрывом смесей водорода с воздухом, сопровождались, как правило, значительными задержками их воспламенения. Это приводило к тому, что во взрывном процессе участвовало большое количество смеси. Поэтому при поджигании водородных выбросов для исключения возможности взрыва необходимо обеспечить воспламенение выброса с минимальным временем задержки от момента начала выброса.
Для воспламенения и дожигания водорода используются различные устройства, которые осуществляют воспламенение выбросов водорода, как правило, при помощи пороховых и газовых зарядов. При создании системы дожигания выбросов водорода необходимо выбрать тип поджигающего устройства (ПУ), метод зажигания и определить его параметры. Тип поджигающего устройства и метод зажигания выбираются исходя из условий проведения испытания: продолжительности и многократности включения - запуска двигателя. При этом должна быть обеспечена высокая надежность воспламенения выбросов водорода, безопасность и простота эксплуатации устройства.

 В [3( показано, что для воспламенения выбросов водорода из двигателя требуется источник поджигания с длиной факела не менее 0,3 м;  само ПУ необходимо располагать у выходного сечения сопла. Температура самовоспламенения водородно-кислородной и водородно-воздушной смесей составляет соответственно 580 – 590 0С и 410 – 630 0С, минимальная энергия воспламенения - ~ 0,02 мДж.

В случае расположения поджигающего устройства (ПУ) на расстоянии 2...2,5 м от сопла (из-за установки, например, дополнительного оборудования) необходим источник для поджигания с длиной факела 3...3,5 м. Температура факела поджигающего устройства для обеспечения надежного воспламенения должна быть не менее 1100 К.

В процессе испытания кислородно-водородных двигателей и их агрегатов для воспламенения выбросов водорода в основном использовались малогабаритные пирозапалы с временем горения 11 с, длиной факела до 1м и температурой факела 1100-1200 К. Основным недостатком указанных устройств является одноразовость действия. Для повторного включения поджигающего устройства необходимо произвести перезарядку (установку нового пирозапала), подключение и проверки цепей управления. В процессе длительных испытаний повторное воспламенение выбросов водорода при перерывах подачи может быть осуществлено пороховым ПУ за счет поддержания дежурного факела от сжигания малого расхода водорода, подаваемого через специальные насадки в зону смешения струи и установки пирозапалов. 

Рассмотренные устройства являются сложными в конструктивном исполнении, не экономичны и не обеспечивают постоянной готовности системы для включения в возможных аварийных ситуациях. Кроме того, для получения факела длиной свыше 1 м расход газа и, следовательно, масса порохового заряда возрастает, что не обеспечивает требуемой безопасности обслуживания системы.

Факел большой протяженности (3...3,5 м) может быть получен от сжигания газов в струйной эжекторной горелке, в качестве рабочего тела которой для упрощения систем стенда целесообразно выбрать основной компонент - водород. Учитывая большую продолжительность стендовых испытаний (до нескольких часов), расход водорода на горелку поджигающего устройства не должен превышать 0,02...0,05 кг/с, и необходимо  обеспечить многократность включения. Поэтому в указанных горелках применен метод зажигания от электрической искры.

Расположение поджигающего устройства относительно сопла (зоны смешения выхлопной струи с воздухом) зависит от параметров ПУ (длины факела), но воспламенение выбросов должно производится непосредственно за выходным сечением сопла на начальном участке струи. Это уменьшает задержку воспламенения выбросов и обеспечивает участие минимального количества водорода в смеси при начальном воспламенении.
В [3] исследованы характеристики различных типов поджигающих устройств. Конструктивные схемы некоторых из них представлены на pиc. 4.1.  Так, в устройстве эжекторного типа (рис. 4.1,б) получено удлинение факела lф на 15... 20 % перераспределением части водорода в периферийную часть струи (30 ... 40 %). В поджигающем устройстве двухкомпонентного типа (рис. 4.1,в) обеспечена независимость работы устройства от внешних условий за счет подачи водорода и воздуха от стендовых систем. В результате проведенных исследований разработаны рекомендации по выбору параметров и типов поджигающих устройств воспламенения выбросов водорода в стендовых условиях.
Так, при испытании:

· двигателей однократного включения можно применять ПУ с пороховым зарядом, например, со временем горения 11 с и длиной факела   lф = 0,3... 1,0 м;

· двигателей многократного включения целесообразно применять ПУ с электрозажиганием с подачей в них газообразного водорода и эжектируемого воздуха;
· двигателей с истечением газов в замкнутый объем или в среду с повышенным содержанием инертного газа следует применять ПУ двухкомпонентного типа с подачей водорода и воздуха от стендовых систем или ПУ с пороховым зарядом.

Для примера приведены принципиальные схемы некоторых устройств воспламенения водородных выбросов в процессе проведения испытания, разработанных и применяемых на стендах НИИХМ.

На рис. 4.2 и 4.3 представлены схемы установки поджигающих устройств для воспламенения выбросов из сопла камеры сгорания и  в полости выхлопного диффузора при испытаниях двигателя.

[image: image33.png]5 8 19

[/ / /3

L

—"\:_V__.—“
BO3YX

6)





[image: image34.png]. _ Pt
lo=38V: | A
L)
dp-06Y/T 1o
3 L{dp=06V."r
2 L//"
“
/ d
1 Lo
' 0 4 0_-0—- _:_
10
0.2 0 6 ‘r) 102 ﬁ]




Рис. 4.1. Схемы поджигающих устройств:

а - с пирозапалом; б - эжекторного типа; в - двухкомпонентного типа;

г - зависимость lф, dф, от 
[image: image35.wmf]G

·

m

; 1-сверхзвуковое сопло; 2-боковые отверстия; 3-камера; 4-насадок; 5-электрическая свеча; б-воспламенитель; 7-пирозапал; 8-камера разогрева водорода; 9-форкамера
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Рис. 4.2. Схемы установки ПУ для воспламенения выбросов:

а, б - однократного; в - многократного включения; 1 - камера;
2 - пирозапалы; 3 - кольцо со штативом; 4 - ПУ – многократного включения

На рис. 4.4 и 4.5 представлены схемы устройств для дожигания выбросов водорода при автономных испытаниях газогенераторов, ТНА и проведении технологических операций на стенде (захолаживание систем, заправка и др.).
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Рис. 4.3. Схема установки пирозапалов при испытании двигателя с выхлопным диффузором:

1 - пирозапал; 2 - камера сгорания; 3, 4, - клапаны подачи компонентов в двигатель; 5 - выхлопной диффузор; 6 – тягоизмеритель
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Рис. 4.4. Стендовый дожигатель газа в свободной струе:

1 - труба подвода основного расхода; 2 - труба подвода "Г" для дежурного факела; 3 - стабилизатор; 4 - коллектор; 5 - пирозапал
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Рис. 4.5. Стендовый дожигатель блочный:

1 - агрегат зажигания; 2 - ПУ; 3 - электросвеча;
4 - выхлопное устройство с газовым затвором; 5 - факел ПУ

Основные меры безопасности при стендовых испытаниях ДУ
на кислородно-водородном топливе
 Как известно, водород в смеси с воздухом и кислородом может взрываться при наличии источников инициирования. Выше были рассмотрены некоторые условия воспламенения водородно-воздушных смесей. Более опасным по своим последствиям является детонация (взрыв) водородных смесей. При этом опасность взрыва усугубляется тем, что пределы детонации находятся внутри области воспламенения (см. табл. 3.2). Для возникновения детонации, помимо наличия горючей смеси, необходим соответствующий источник инициирования. Известно, что наиболее легко детонация возбуждается ударной волной. Возможность детонации в открытом пространстве исследовано в работах [1,3]. Показано, что в водородно-воздушных смесях, близких к стехиометрическим, ударные волны могут возникать и в свободном пространстве при наличии достаточно мощного источника воспламенения. При этом минимальный критический размер ударной волны, необходимый для возбуждения сферической детонации, составляет 0,5 м. При разбавлении смеси азотом критический размер ударной волны увеличивается.
Так, например, при 100 % разбавлении воздуха азотом критический размер ударной волны составляет 1,1 м. При 200 % разбавлении смесей детонации не возникает даже при взрыве заряда тринитротолуола (ТНТ) с массой 1 кг. Поэтому в стендовых условиях выбросы водорода очень опасны и могут взрываться в смесях с кислородом (воздухом), так как на стенде всегда есть источники инициирования (выхлопная струя двигателя, источники высокого давления, источники электропитания и др.).

Тротиловые эквиваленты водородно-воздушных и водородно-кислородных смесей в стехиометрическом соотношении составляют 10,4 и 13,3 кг  ТНТ/кг Н2. При этом необходимо учитывать, что избыточный водород в смеси не участвует во взрыве. Коэффициент участия водорода во взрыве (z) зависит от многих факторов и определяется режимом смешения, при значениях чисел Рейнольдса значительно больше Reкр может достигать максимального значения: zmax = 0,42.

Величина ударной волны при взрыве на поверхности земли может быть оценена по формуле М.А. Садовского:
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где ∆pвзр– давление во фронте ударной волны на расстоянии ~ R (м) от центра взрыва;

В – масса заряда тротила, определяемая соотношением
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z – коэффициент использования водорода во взрыве для случая истечения и смешения с Re >> Reкр;  Re – критерий Рейнольдса;

Сэ = 10,4 кг ТНТ/кг Н2 – тротиловый эквивалент водородно-воздушной смеси в стехиометрическом соотношении;

mн2– масса выброшенного водорода при аварийной ситуации.

Формула (4.3) справедлива для значений приведенного расстояния от центра взрыва 
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К наиболее опасным факторам при испытаниях водородно-кислородных ДУ следует отнести те, которые приводят к разгерметизации топливной системы, аварийному выбросу водорода и кислорода с последующей реализацией поражающих факторов в виде взрыва, пожара и разлетающихся осколков. Поэтому холодные и огневые испытания кислородно-водородных ДУ должны проводиться с выполнением специальных мероприятий по безопасности, предусматривающих выполнение определенных требований по системам ДУ, по стенду и к проведению испытаний.


По двигательным установкам: на первые испытания ДУ выполняется с более упрочненными баками, двигатель отделяется от баков защитным устройством (плитой); двигатель до начала испытаний в составе ДУ должен иметь коэффициент надежности не ниже 0,98, подтвержденный при автономных испытаниях; агрегаты и системы ДУ должны быть испытаны автономно на натурных компонентах; огневым испытаниям должны предшествовать холодные испытания ДУ для проверки совместного функционирования систем; в баках ДУ должны быть установлены разделительные клапаны по магистралям питания окислителя и горючего, клапаны аварийного слива компонентов из бака, дополнительные дренажно-предохранительные клапаны, системы дополнительного наддува баков; должно быть предусмотрено оснащение ДУ системой пожаро-взрывопредупреждения (СПВП) и системой аварийной защиты (САЗ), осуществляющих контроль определенных параметров двигателя и ДУ и прекращение испытания при их отклонениях от заданных величин.


По системам стенда: контролировать опасные концентрации водорода и кислорода в отсеках стенда и ДУ; воспламенять и дожигать выбросы водорода из сопла двигателя; отводить дренажи водорода на стендовый дожигатель; выполнять блоки ИУС в искрозащищенном исполнении; подавать азот в отсеки и огневой бокс стенда; максимально раскрывать проемы в стенах и крыше стенда; контролировать параметры и обеспечивать парирование нештатных ситуаций (НШС).


По организации испытаний: дистанционное проведение заправочных операций и испытания с укрытием персонала, участвующего в проведении испытания, в бункере; полное удаление людей из опасной зоны в радиусе Rбез; готовность служб пожарной охраны и газоспасательной службы к ликвидации последствий аварийных ситуаций; ограничение продолжительности первого испытания и количества заправляемого в бак ДУ водорода, которое определяется исходя из расположения испытательного стенда (расстояния до жилой зоны) и размерности двигателя.


При формировании решения о возможном количестве заправляемого жидкого водорода наиболее вероятным считается “мгновенное” развитие событий от разрушения баков “Г” и “О” до реализации взрыва в атмосфере стехиометрической смеси водорода и кислорода. Прогнозирование степеней повреждения зданий и сооружений, находящихся на территории промышленной и жилой зон, в случае потенциальной аварии производится путем расчетного определения размеров опасных зон.

Ключевыми моментами в этих расчетах являются:
- масса выброса взрывоопасного компонента и коэффициент использования этого компонента во взрыве;

- коэффициент разрушений, определяемый энергией сгорания стехиометрической парогазовой смеси.

Применительно к стендовой отработке кислородно-водородных ракетных блоков, имеющих в топливных баках от 1 т до 10 т жидкого водорода, в соответствии с моделью мгновенного развития событий проведены расчеты опасных зон. Результаты расчетов для водородно-кислородной смеси с использованием соотношений (4.3) и (4.4) показаны на рис. 4.6 соответственно для разомкнутого (полностью открытого) рабочего объема стенда при коэффициенте использования водорода во взрыве z = 0,02…0,1 и для замкнутого рабочего объема при z = 0,3…0,5.
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Рис. 4.6. Результаты расчета по формуле (4.3) избыточного давления во фронте ударной волны в зависимости от массы выброса  водорода (mн2) и коэффициента участия его во взрыве (z) при допустимом расстоянии до жилого массива R=1100 м (водородно-кислородная смесь)
При этих расчетах на ограниченном расстоянии от стенда допускалось избыточное давление во фронте ударной волны, равное 2 кПа, при котором реализуется вторая степень безопасности и возможно частичное разрушение (менее 50 %) остеклений зданий и сооружений.

Так, межотраслевая экспертная комиссия по безопасности испытаний в 1991 г. на основании проведенных расчетов приняла решение о возможности проведения холодных и огневых испытаний ДУ разгонных блоков на стенде  НИИХМ (Россия) с заправкой топливного бака ДУ жидким водородом в количестве 2700 кг со степенью риска 10-4  (1 отказ на 10000 испытаний). Из графика, приведенного на рис. 4.6, видно, что при ограниченном расстоянии от стенда до зданий жилой зоны (~1100 м) испытания без доработки конструкции стенда возможны с заправкой водородом в количестве не более 2700 кг. 

Следует обратить внимание на то, что расчеты проводились с использованием гипотетической модели развития аварийной ситуации, которые не учитывают динамику и кинетику процессов от начала разгерметизации до взрыва, а также уменьшение тротилового эквивалента при неполучении стехиометрической смеси. В то же время рассмотрение статистики аварий, произошедших по причине выброса водорода, показывает, что развитие событий имеет заметное время, позволяющее парировать развитие аварийной ситуации, а коэффициент использования водорода во взрыве 
[image: image45.wmf]z в большинстве случаев не превышает 0,1. Это позволяет рассматривать вопрос о проведении испытаний на стенде НИИХМ ДУ с полной заправкой блока водородом (до 6500 кг) при выполнении определенных мер безопасности и парированием нештатных ситуаций:

- внедрение датчиков контроля утечек водорода с инерционностью не более 1с;

- оснащение САЗ двигателя высокочувствительными первичными преобразователями (датчиками), основанными на оптико-волоконной и изотопной технике и обеспечивающими контроль наиболее напряженных параметров криогенного двигателя – износа беговых дорожек узлов качения (подшипников), температуры лопаток турбины и др.;

- оснащение САЗ двигателя каналами контроля виброперегрузок в системах ТНА и камеры;

- применение активных средств флегматизации взрывоопасных смесей в отсеках ДУ и стенда 
[image: image46.wmf][

]

.

13


5. Создание ракетно-космических систем на экологически чистых компонентах топлива и некоторые экологические проблемы использования водорода в энергетических и транспортных системах 
5.1. Перспективы развития двигательных установок
ракетно-космических систем
В настоящее время для вывода тяжелых грузов (орбитальных станций с массой до 20 тонн) применяется РН “Протон” с использованием высокотоксичных компонентов топлива НДМГ и АТ. Для уменьшения вредного влияния РН на окружающую среду была проведена модернизация ступеней и двигателей ракеты (“Протон-М”) с целью значительного уменьшения остатков компонента в баках и магистралях питания ДУ. 

Также для вывода полезных нагрузок в России используются относительно дешевые конверсионные ракетные системы “Днепр”, “Стрела”, “Рокот”, “Циклон” и “Космос-3М”, работающие также на токсичных топливах. 

Для запуска пилотируемых кораблей с космонавтами используются только ракеты-носители “Союз” (Россия) на кислородно-керосиновом топливе и МКТС “Спейс-Шаттл” (США). Есть планы создания ракет-носителей для запуска пилотируемых аппаратов у Китая (совершили первый полет китайского космонавта в 2003 г.) и Европейского сообщества (ЕС).

ЕС успешно эксплуатирует для доставки тяжелых полезных нагрузок с космодрома Куру ракету-носитель “Ариан-5” с разгонным блоком EPS (двигатель с тягой 29 кН, работающий на топливе четырехокись азота и НДМГ, время функционирования 1100 с). Планируется модернизировать РН “Ариан-5” и оснастить его разгонным блоком с криогенным двигателем на кислородно-водородном топливе двухкратного включения (тяга ~ 200 кН). Это позволит в конечном итоге выводить до 11 т полезного груза на переходную орбиту (в 2006 г.).
Одной из современных ракет-носителей, предназначенных для вывода в космос объектов различного назначения, является двухступенчатая ракета Н-II (Япония) с кислородно-водородными двигателями LE-7 (тяга на Земле 840 кН, в пустоте 1080 кН) и LE-5A (тяга 122 кН в пустоте). На первой ступени указанной ракеты используются два твердотопливных ускорителя по 2300 кН тяги.
В Индии для обеспечения общеобразовательной программы через Интернет предусматривается вывод на геосинхронную орбиту спутника с периодом обращения вокруг Земли 24 часа. Для этого ISRO создает трех ступенчатую ракету-носитель GSLV с криогенным разгонным блоком. Криогенный разгонный блок с кислородно-водородным двигателем КВД1 (тяга 73,5 кН и время работы до 800 с) разработан и поставляется в Индию российскими фирмами ГКНПЦ им. Хруничева и КБХМ им. А. М. Исаева. В апреле 2001 г., в мае 2003 г. и в сентябре 2004 г. успешно проведены запуски ракеты GSLV.

В перспективе развития российской ракетно-космической техники предусматривается создание современных ракет-носителей легкого, среднего и тяжелого классов: “Ямал”, “Аврора”, “Союз-2”, “Русь”, “Онега” и “Ангара” с использованием экологически чистых компонентов топлива:
- на первых ступенях кислородно-керосинового (на первом этапе) и кислородно-метанового топлива (на втором этапе);

- на верхних ступенях – кислородно-водородного топлива.

При этом предусматривается осуществление запусков РН “Русь” с космодрома Куру для увеличения массы выводимых грузов на орбиту Земли. Предусматриваются также планы модернизации РН “Протон-КМ” с оснащением РН третьей ступени кислородно-водородным разгонным блоком (КВРБ) с двигателем КВД1М3 (тяга 103 кН) или с двигателем КВД1 (тяга 73,5 кН) и второй ступени РН универсальным кислородно-водородным блоком (УКВБ) с четырьмя двигателями КВД1М3 (тяга 412 кН).

В различных вариантах РН семейства “Ангара” будут ракеты от легкого класса (грузоподъемность на низких опорных орбитах 2-3,7 т) до тяжелого (грузоподъемность до 24,5 т., а в последствии - до 28,5 т). 
В основу семейства ракет “Ангара” положен универсальный ракетный модуль (УРМ) с кислородно-керосиновым двигателем РД-191 (тяга 1923 кН), выполненным по схеме с дожиганием генераторного газа. Носитель легкого класса будет иметь один такой модуль, а носители среднего и тяжелого классов будут иметь от 3 до 5 таких модулей. В качестве второй ступени рассматривается применение блока либо на кислородно-керосиновом топливе, либо универсального кислородно-водородного блока УКВБ. Кроме того, для улучшения экономических показателей ракет-носителей, а также минимизации отчуждаемых для падения отработавших ступеней ракет территорий прорабатывается вопрос создания возвращаемых к месту старта первых ступеней многоразового применения (программа “Байкал”). Для этого блок первой ступени должен быть оснащен поворотным хвостовым оперением, складным крылом и вспомогательным турбореактивным двигателем, обеспечивающим возвращение блока на аэродром, расположенный вблизи стартового комплекса. Это позволит значительно сократить площади отводимых земель для падения первых ступеней ракет.
5.2. Некоторые перспективы внедрения водорода

в энергетических и транспортных системах
В данном разделе рассмотрены решение некоторых экологических проблем  в энергетических и транспортных системах за счет применения альтернативных источников энергии (например, водорода и метана).

Энергетика. Запасов углеводородного топлива (нефти, природного газа) должно хватить на 50…100 лет, каменного угля - на 400 лет. К тому же их применение вызывает значительное загрязнение окружающей среды и парниковый эффект на Земле, что может привести к потеплению климата и увеличению температуры на 2…4 градуса. Поэтому применение альтернативных источников энергии актуально и должно увеличиться.

Доля атомной энергетики в мире растет и к 2000 году достигла ~ 20 %, но запасов ядерного урана тоже должно хватить на 40…50 лет при использовании АЭС на тепловых нейтронах. Внедрение реакторов-размножителей на быстрых нейтронах, наряду с выработкой электроэнергии, обеспечат переработку и получение нового ядерного горючего под воздействием нейтронного потока (из природного урана-238 образуется синтетическое ядерное горючее уран-233). В реакторах-размножителях уран будет использоваться в 40-60 раз эффективнее и позволит получать энергию в 360Q вместо 1,8Q, которые можно получить при использовании разведанных в настоящее время запасов урана (где Q – энергетический эквивалент, Q = 1,055(1021 Дж (Q = 3,6(1010 т условного топлива)). Заметим, что мировая годовая потребность в энергии в 2000 г. составила 0,8Q;

Доля возобновляемых источников энергии, связанных с деятельностью Солнца (энергия ветра, гидроэнергия, энергия морских приливов и отливов, геотермальная энергия), в энергетике в 2000 году составила на уровне ~ 7 %.

Переход транспорта, промышленности и бытовых потребителей на топливо-водород — это путь к радикальному решению проблемы охраны воздушного бассейна от отравлений, вызываемых оксидами углерода и азота, от хронических отравлений, вызываемых оксидами серы, углеводородами, и от вековых накоплений в атмосфере диоксида углерода (СО2), откуда углерод уводится в энергетические тупики (залежи карбонатов). Переход на водородную технологию не меняет не только водного баланса планеты, но и водного баланса отдельных регионов, где будут расположены крупные системы для разложения воды термохимическим способом или электролизом.

Создание водородной технологии является долгосрочной задачей и в то же время конкретным все более весомым вкладом в решение энергетических проблем развивающегося мира.

Водород универсален, он является и горючим, и химическим сырьем. Транспортирование водорода только на 20—50 % дороже транспортирования природного газа. Потери энергии при компрессии водорода, при его транспортировании по трубопроводам составляют примерно 1 % переносимой энергии, а стоимость транспортирования равна примерно 10 % стоимости передаваемого газа. Водород удобен при хранении, дает возможность гибкого решения проблемы отбора энергии в условиях переменной потребности в нем, имеет высокую теплоту сгорания.

На рис. 5.1 представлены схемы энергетических циклов на органическом горючем (ископаемом топливе) и водороде.

По современным исследованиям, водород способен покрыть 85 % всех энергетических потребностей в секторе индустрии и 92 % потребностей бытового сектора и сектора мелких потребителей.
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Рис. 5.1. Схемы использования и
возобновления ископаемых видов 

горючего (а)  и водорода (б)

Универсализм водорода состоит в том, что он может заменить любой вид горючего в различных отраслях производства, в промышленности, на транспорте, в энергетике. Водород может быть легко использован и на небольших передвижных или стационарных энергетических установках, в газовых турбинах для генерирования электроэнергии и в крупных топках и печах; может храниться в любых количествах. Его использование в качестве энергоносителя не потребует коренных изменений в современной технологии использования топлива.

Применение водорода облегчает переход от ископаемых горючих к атомной энергетике. Этот переход завершится, видимо, в ХХI веке, но постепенно развивать его необходимо уже сегодня. Обладая всеми преимуществами горючих ископаемых, водород свободен от их недостатков. При его сжигании с дозированным количеством кислорода не создается вредных выбросов, ликвидируется опасность парникового эффекта.

Запасы сырья для получения водорода в природе практически неисчерпаемы. Только в морях и океанах нашей планеты, по ряду оценок, содержится (1-2)(1017  т водорода и 2(1013 т дейтерия. При сжигании водород вновь в виде воды возвращается в кругооборот природы.

Будучи химическим сырьем для получения аммиака, метанола, гидразина, гидрирования угля, водород и в новых формах косвенно увеличивает ресурсы энергетического горючего. Все это лишь средства и формы аккумулирования энергии водорода. Универсальность водорода характеризуется и тем, что он способен заменить электричество в качестве энергетического посредника между атомным реактором и потребителями энергии.

Электричество не является наилучшей формой энергии с точки зрения ее транспортирования и хранения. Стоимость передачи и распределения электрической энергии высока — достигает 50 % обшей ее стоимости. Велики и потери электроэнергии при ее передаче на дальние расстояния. Однако и расположение крупных электростанций внутри густонаселенных промышленных районов также неприемлемо из-за большого локального выделения тепла в окружающую среду.

Так как 1 кВт-ч электроэнергии эквивалентен 3600 кДж тепловой энергии, то средний термический КПД электростанций составляет 32,5 %. В табл. 5.1 приведены данные по КПД энергоснабжения бытового потребления при сопоставлении электроэнергии и газа как энергоносителей.
Таблица 5.1 
КПД энергоснабжения потребителей электроэнергией и газом
	Источник энергии
	КПД термический производства энергии, %


	КПД термический транспортирования и распределения энергии, %
	КПД энергоснабжения потребителя, %

	Электроэнергия
	32,5
	86
	28

	Газ
	97,0
	96
	93


Как следует из этих данных, при выработке и распределении электричества только 28 % от содержащейся в природных ресурсах энергии поступает к потребителю, а при использовании газа — 93 %.

Энергетическая система, построенная на водороде и включающая транспортирование энергии и ее распределение, оказывается более экономичной. Это подтверждается данными, приведенными в табл. 5.2.
Таблица 5.2 
Стоимость энергии, произведенной и доставленной потребителю в форме электричества и через производство водорода

	Статья расхода
	Электроэнергия,

долл. / ГДж
	Водород,

долл. / ГДж

	Производство 

Система распределения по потребителям Передача на 100 км
	27,97

16,83

6,40
	30,90-33,83

3,56

5,44

	Общая стоимость
	51,20
	39,90-42,83


Вероятно, наиболее рациональной может стать энергетическая система, построенная на двух энергоносителях: 

· на электричестве (автоматизация, механизация, освещение, передача информации, система управления); 

· на водороде (транспорт, быт, химия, металлургия, энергетика).

Перспективность такой системы определяется и ее наибольшим приближением к эволюции биосистемы планеты 
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Таким образом, сочетание атомной энергетики с таким энергоносителем, как водород, сможет обеспечить все энергетические и энерготехнологические потребности общества в относительно недалеком будущем. Как справедливо указывал академик А. Н. Фрумкин: “Разложение воды и противоположный ему процесс – окисление водорода, могут заменить нашей цивилизации добычу и сжигание ископаемого горючего”. Вода + ядерная энергетика + диоксид углерода – это в то же время новые неограниченные запасы углеводородов на нашей планете для целей химической технологии.

Первой ступенью перехода к водородной энергетике будет широкое использование твердых горючих (каменного угля) для процессов газификации и гидрогазификации с получением ряда продуктов (СО + Н2); метана; метанола; аммиака; водорода.

Вторая ступень перехода к водородной энергетике – развитие технологии получения водорода комбинацией выработки тепловой энергии в высокотемпературных атомных реакторах с термохимическим методом разложения воды на водород и кислород в замкнутых циклах.

Авиация. В 2000 году авиационный транспорт США потреблял до 30% всей энергии, используемой на транспорте. Поскольку для авиации требуется углеводородное горючее высокого качества, то поиск альтернативных источников горючего становится особенно актуальным. К тому же следует добавить, что при переработке сырой нефти выход авиационного горючего составляет всего 8-12 % (в перспективе возможно до 17 %) на сырую нефть.

Метан является привлекательным авиационным горючим, однако он обладает меньшей энергоемкостью, чем водород. Водород дает минимум загрязнения окружающей среды. Высокая теплота сгорания водорода (121000 кДж/кг), примерно в 2,8 раза превышающая теплоту сгорания углеводородных горючих, его высокая полнота сгорания позволяют значительно повысить эффективность авиационных двигателей, уменьшить удельный расход горючего, уменьшить массу и габариты двигателя. 

В настоящее время многие авиационные фирмы ведут работы по созданию газотурбинных двигателей на метане для пассажирских самолетов.

В 90-х годах ХХ века были проведены испытания и полеты пассажирского самолета Ту-155 на водороде, при которых были продемонстрированы преимущества и возможности использования водорода в авиации, в том числе экологическая чистота применения водорода. Однако на сегодня внедрение водорода в авиацию во многом сдерживается из-за дороговизны водорода и на первом этапе надо ожидать внедрения метана в авиацию и развития соответствующей инфраструктуры.

Предлагается также использовать жидкий водород в авиации не только в качестве горючего, но и в качестве высокоэффективного хладагента. Перед подачей в двигатель жидкий водород можно использовать для охлаждения лопаток турбины и эксплуатировать ее при более высокой температуре с большей эффективностью. В гиперзвуковой авиации при скоростях полета с числом Маха до 6 летные качества самолета на жидком водороде получаются оптимальными.

Для дозвуковых и сверхзвуковых самолетов замена углеводородного горючего (керосина) жидким водородом снижает массу необходимого горючего почти в три раза, а общую массу самолета на 25 % с учетом уровня технологии 90-х годов ХХ века. По прогнозам исследователей применение жидкого водорода в гражданской авиации экономически выгодно даже при его массовой стоимости в  три-четыре раза выше стоимости керосина. В настоящее время внедрение водородного горючего в авиации сдерживается, в основном, высокой стоимостью водорода. Например, стоимость 1 кг жидкого водорода, получаемого применением метода электролиза воды в опытном производстве НИИХМ, составляет 10-14 $ (определяется в основном стоимостью электроэнергии), а стоимость 1 кг жидкого водорода, получаемого из природного газа в Индии, составляет ~20 $ (определяется сырьем и технологией, поставляемой Германией). 

Автотранспорт. Современный автотранспорт на жидком углеводородном горючем в наибольшей степени загрязняет окружающую среду. В качестве вредных продуктов наряду с оксидом углерода, оксидами азота, серы, неразлагающимися углеводородами выделяются концерогенные полиароматические соединения, сажа, соединения свинца и другие химические соединения. В среднем в год автомобиль выбрасывает в атмосферу 800 кг СО, 40 кг NOx и более 200 кг углеводородов. А их количество стремительно возрастает, к 2010 году по прогнозу в мире будут эксплуатироваться ~ 1 млрд. автомобилей.
Современная химическая технология может предложить автомобильному транспорту альтернативные горючие, исключающие вредные выбросы: 

· водород (в виде сжатого газа или в жидком виде) с хранением в баллонах или криогенных сосудах; 

· синтетические жидкие горючие на основе водорода (метанол, аммиак, этанол, синтетический метан).

В табл. 5.3 представлена сравнительная характеристика водорода, ряда углеводородных и синтетических горючих для автомобильного транспорта и удельные выбросы вредных веществ.

Переход на водородное горючее снимает проблему загрязнения окружающей среды выхлопными газами. Даже добавки водорода в незначительных количествах 
(5-10 %) позволяют в городских условиях эксплуатации двигателя сократить расход бензина на 20-30 % и повысить топливную экономичность двигателя на 10-15 %, выбросы оксида углерода при этом могут быть снижены с 1-4 % до 0,1 %. 
Таблица 5.3
Характеристика углеводородных и синтетических горючих и удельные выбросы вредных веществ
	Характеристика
	Водород
	Метан
	Пропан
	Метанол
	Этанол
	Аммиак
	Бензин

	Химическая формула
	Н2
	СН4
	С3 Н8
	СН3ОН
	С2Н5ОН
	NН3
	Смесь СН

	Температура кипения, К
	20
	111
	231
	338
	351,3
	240
	

	Плотность при нормальных условиях, кг/м3
	70,6
	423
	582
	790
	790
	710
	720-740

	Теплота сгорания (низшая), кДж/м3
	8,54
	21,2
	27,2
	15,8
	19,4
	13,1
	

	Стехиометрический расход воздуха, кг/кг
	34,5
	17.2
	15,6
	9,0
	6,1
	2,45
	14,95

	Температура воспламенения при 101,325 КПа, 0С
	410-630
	640-680
	510-580
	
	
	
	270-330

	Удельный выброс, 

105 кг/кДж:

оксидов азота

оксида углерода

углеводородов
	2,88

0

0
	3,49

92,2

2,3
	3,06

77,9

1,7
	3,06

74,3

-
	2,88

81,2

-
	3,22

0

-
	


Известно, что еще в годы второй мировой войны в блокадном Ленинграде использовали в автомобилях в качестве горючего водород из аэростатов воздушного заграждения.

Использование водорода в качестве горючего в автомобилях возможно как в двигателях внутреннего сгорания (ДВС), так и топливных элементах (ТЭ) с электрохимическим генератором (ЭХГ).  При этом возможны различные системы хранения водорода: газобаллонное под высоким давлением; криогенное хранение жидкого водорода или гидридное хранение водорода. В США, Японии, Германии и ряде других стран ведутся интенсивные работы по созданию автомобилей на водороде. В недалекой перспективе в результате ужесточения стандартов на выбросы, повышения стоимости бензина и снижения стоимости ТЭ ожидается изменение коньюнктуры в пользу автомобилей на водороде. Существует много разновидностей ТЭ, отличающихся по используемому топливу, температурному режиму работы, электролиту и т. д. 
В качестве горючего в топливных элементах могут применяться водород, гидразин, спирты и др., а в качестве окислителя – кислород (воздух), перекись водорода, хлор, азотная кислота и др. 
В системах энергопитания космических аппаратов (КА) нашли применение водородно-кислородные топливные элементы, так как водород является наиболее калорийным топливом, а вода, являющаяся конечным продуктом реакции, может быть использована (например, на космическом корабле) для технических и бытовых нужд. Водородно-кислородные ТЭ в зависимости от рабочей температуры делятся на низкотемпературные (до 100 0С) и среднетемпературные (от 100 до 250 0С). Принципиальная схема водородно-кислородного ТЭ показана на рис. 5.2. 
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Рис. 5.2. Схема водородно-кислородного топливного элемента: 

1 – электрод; 2 – электролит; 3 – камера с кислородом; 4 – камера с водородом; 5 – электрическая нагрузка
ТЭ состоит из трех камер, разделенных между собой пористыми стенками-электродами, изготовленными из мелкодисперсной никелевой подложки, на которую нанесен никелевый порошок крупнопористой структуры. На границе мелких и крупных пор внедрен катализатор: водородный электрод активируется платино-палладиевым катализатором, кислородный – чистой платиной. В средней камере находится электролит – 30-40 %-ный раствор ОН. В крайние камеры подаются газообразные водород и кислород. При разомкнутой внешней цепи между электродами возникает разность потенциалов (1–1,1 В). При замыкании полюсов через электрическую нагрузку на каждую прореагировавшую молекулу водорода реагируют с адсорбированным кислородом и образуют ионы гидроксила ОН, являющиеся носителями тока в электролите. Для обеспечения работы топливного элемента необходимо отводить воду и теплоту, выделяющиеся в процессе реакции.


КПД топливного элемента (50-75 %) пропорционален напряжению и увеличивается с уменьшением нагрузки в отличие от КПД турбинных установок и ДВС. ТЭ используются в составе энергетических установок. Энергетические установки такого типа успешно применялись на космических кораблях “Джемини”, “Аполлон” и ОК “Спейс-Шаттл” и “Буран”, что подтверждает перспективность применения, например, ТЭ с водородно-воздушным ЭХГ в транспортных системах.
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Рис. 2. Результаты расчета по формуле (2) избыточного давления во фронте ударной волны в зависимости от массы выброса массы водорода (m) и коэффициента участия его во взрыве (z) при допустимом расстоянии до жилого массива R=1100 м.
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